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大气扰动对舰载机纵向着舰点散布的影响分析
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摘要：针对大气扰动具有的非线性和随机性特点，采用单因素方差分析法和决策树与线性回归结合法，分别对纵向着舰
点散布的影响进行了定性和定量分析．研究结果表明，大气扰动各分量对纵向着舰点散布的影响有显著不同，且垂直方

向的扰动分量对舰载机着舰点散布的影响更大．特别地，所提出的决策树与线性回归结合法显著提高了纵向着舰点的预

测精度．
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　　大气扰动对舰载机着舰安全有重要影响，它主要
通过影响舰载机的气动力和力矩，导致实际着舰点偏
离理想着舰点［１－２］．由于大气扰动具有非定常、非线性
和随机性的特点，越来越多的学者通过数理统计的方
法，对大气扰动下的着舰风险进行评估和着舰决策．
Ｈｕｉ［３］通过动态多属性决策方法对舰载机着舰风险进
行评估，在分析各属性的期望和方差排序后，获得较
满意的决策结果．施亮［４］通过比较大气扰动各分量对
舰载机着舰的影响程度，得出稳态尾流及甲板垂直起
伏对着舰的影响较大，但是未考虑大气扰动其他分量
的紊乱变化对着舰的影响．郭卫刚等［５］通过选取大气
扰动、舰载机姿态等因素作为主成分，从多变量统计
数据中提取参数，对舰载机着舰安全进行判断及监控．
杨启舶等［６］基于Ｂａｙｅｓ判别方法，采用线性判别函数
作为判别依据，研究关键性参数与着舰安全状态之间
的统计规律，从而对舰载机着舰安全性进行判断，但
是单一的线性判别函数存在较大误差．
本文中以某型舰载机在大气扰动下的纵向系统

模型为研究对象，针对大气扰动各分量的紊乱变化问
题，采用单因素方差分析方法定性分析大气扰动各分
量对舰载机着舰点的影响；针对单一线性判别函数误
差较大的问题，采用决策树与线性回归相结合的方
法，定量分析得到大气扰动对纵向着舰点散布的影响

模型，从而评估舰载机着舰风险，为舰载机着舰安全
提供借鉴．

１　预备知识

１．１　大气扰动数学模型
航空母舰在高速航行过程中，舰尾会产生复杂的

大气扰动，严重影响舰载机的着舰精度．美军标 ＭＩＬ－
Ｆ－８７８５Ｃ提供的大气扰动模型，将大气扰动在大地坐
标系下３个方向的总扰动分为４个部分［７］：
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其中，各扰动分量单位均为 ｍ／ｓ，［ｕ１　ｖ１　ｗ１］Ｔ 表

示自由大气紊流分量扰动，［ｕ２，ｖ２，ｗ２］Ｔ 表示舰尾流

稳态分量扰动，［ｕ３，ｖ３，ｗ３］Ｔ 表示舰尾流周期分量扰
动，［ｕ４，ｖ４，ｗ４］Ｔ 表示舰尾流随机分量扰动．
自由大气紊流分量［ｕ１，ｖ１，ｗ１］Ｔ 可按图１所示

方法生成．
图１中，Ｎｋ 为有限带宽白噪声信号，Ｇｕ１（ｓ）＝

ｋｕ１槡π
Ｔｕ１ｓ＋１

、Ｇｖ１（ｓ）＝
ｋｖ１槡π（Ｔｖ１ｓ＋１）
（Ｔｖ２ｓ＋１）（Ｔｖ３ｓ＋１）

和Ｇｗ１
（ｓ）＝
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图１　自由大气紊流框图
Ｆｉｇ．１ Ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｆｒｅｅ　ａｉｒ　ｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅ

ｋｗ１槡π
Ｔｗ１ｓ＋１

为成型滤波器的传递函数，ｋｆ１和Ｔｆｉ（ｆ＝ｕ，

ｖ，ｗ；ｉ＝１，２，３）为与舰载机速度有关的参数［７］．
舰尾流稳态分量［ｕ２　ｖ２　ｗ２］Ｔ 由稳态风和舰

尾上洗风构成，其与甲板风ｖｗ／ｄ的比值是舰载机距航
母纵摇中心距离Ｘ１ 的函数．参考文献［７］，一般假定

ｖ２＝０，ｕ２／ｖｗ／ｄ和ｗ２／ｖｗ／ｄ的具体形式如图２所示．

图２　舰尾流稳态分量曲线
Ｆｉｇ．２ Ｃｕｒｖｅ　ｏｆ　ｓｔｅａｄｙ　ｃｏｍｐｏｎｅｎｔ　ｏｆ　ｃａｒｒｉｅｒ　ａｉｒ　ｗａｋｅ

取甲板风ｖｗ／ｄ＝１２ｍ／ｓ，采用插值法可以得到ｕ２
和ｗ２ 的具体分段表达式．
舰尾流周期分量［ｕ３　ｖ３　ｗ３］Ｔ 计算方式如下：

ｕ３＝θｓｖｗ／ｄ（２．２２＋０．０００　９　Ｘ１）Ｃ１，

ｖ３＝０，

ｗ３＝θｓｖｗ／ｄ（４．９８＋０．００１　８　Ｘ１）Ｃ１，
烅
烄

烆

（２）

其中，Ｃ１＝ｃｏｓ（ωｐ（ｔ（１＋ｖ－ｖｗ／ｄ０．８５ｖｗ／ｄ）＋ Ｘ１

０．８５ｖｗ／ｄ）＋
Ｐ），ｖ、θｓ、ωｐ、Ｐ 和ｔ分别表示舰载机速度（ｍ／ｓ）、纵
摇幅度（ｍ）、频率（ｒａｄ／ｓ）、随机相位（ｒａｄ）和时间（ｓ）．
舰尾流随机分量［ｕ４　ｖ４　ｗ４］Ｔ 可通过有限带

宽白噪声信号滤波得到，框图见图３．其中，ＧＣ２（ｓ）＝

ｓ
ｓ＋０．１

、Ｇｕ４（ｓ）＝
σ（Ｘ１）２τ（Ｘ１槡 ）
τ（Ｘ１）ｓ＋１

、Ｇｖ４（ｓ）＝Ｇｗ４（ｓ）＝

图３　舰尾流随机分量框图
Ｆｉｇ．３ Ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｒａｎｄｏｍ　ｃｏｍｐｏｎｅｎｔ　ｏｆ　ｃａｒｒｉｅｒ　ａｉｒ　ｗａｋｅ

０．０３５ｖｗ／ｄ槡６．６６
３．３３ｓ＋１

为成型滤波器的传递函数，σ（Ｘ１）和

τ（Ｘ１）分别表示与Ｘ１ 有关的均方根和时间常数．

１．２　大气扰动下舰载机纵向线性模型
舰载机纵向动力学方程为［８］

ｖ＝
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ｍ
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其中，ｖ、α、、ωｚ 和ｈ分别为速度、迎角、俯仰角、俯仰
角速率和高度，Ｔ、Ｄ、Ｌ、Ｉｙ 和Ｍ 分别为发动机推力、
阻力、升力、转动惯量和气动力矩，ｍ 和θ分别为舰载
机质量和航迹下滑角．
大气扰动纵向分量ｕｇ 和垂向分量ｗｇ 分别对舰

载机速度和迎角产生影响，关系式如下：
ｖ＝ｖｋ－ｕｇ，

α＝αｄ－
ｗｇ

ｖ
，烅

烄

烆

（４）

其中，ｖｋ 为航速，αｄ 为航速矢量与本体坐标中ｘｂ 的
夹角，称为地速迎角．
将式（４）代入式（３），在舰载机配平点ｘｋ０ ＝

ｖｋ０ αｄ０ ０ ωｚ０ ｈ０［ ］Ｔ、ｕｋ０＝ δＥ０ Δδｐ０［ ］Ｔ 处线
性化，得到大气扰动下的舰载机纵向线性模型：

ｘ＝Ａｘ＋Ｂｕ＋Ｅｗ，

ｙ＝Ｃｘ，｛ （５）

其 中，ｘ ＝ Δｖｋ Δαｄ Δ Δωｚ Δｈ［ ］Ｔ，ｕ ＝
ΔδＥ Δδｐ［ ］Ｔ，Δｖｋ、Δαｄ、Δ、Δωｚ、Δｈ、ΔδＥ 和 Δδｐ
分别为舰载机航速、地速迎角、俯仰角、俯仰角速率、
高度、升降舵和油门与配平点各分量的偏差，ｗ＝
ｕｇ ｗｇ［ ］Ｔ，Ａ 为系统矩阵，Ｂ 为输入矩阵，Ｃ＝Ｉ５ 为
单位阵，Ｅ＝ＡＧ，扰动系数矩阵
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考虑到垂向突风对进场速度瞬变的影响，将ｗｇ

对速度的作用系数改写为
Ｄα＊－Ｌ＊

ｍｖ
，即用基准升力

Ｌ＊、气动阻力对迎角的导数的基准值Ｄα＊作为受力
后速度瞬变的依据［９］．
本研究的目的是获得基于大气扰动下的舰载机

纵向模型，采用合适的控制器使舰载机安全着舰，测
得舰载机纵向着舰点在不同风扰动影响下的散布，分
别定性和定量地分析大气扰动对舰载机着舰点散布

的影响．

２　纵向着舰点散布分析方法

２．１　纵向着舰点散布影响因素分析
针对大气扰动对舰载机着舰点的影响问题，本节

采用单因素方差分析方法，定性分析大气扰动的各个
分量对着舰点散布的影响．
将大气扰动的各个分量设为大气扰动的水平，分

别记为Σ１，Σ２，…，Σｌ，在每个水平Σｊ（ｊ＝１，２，３，…，

ｌ）下进行ｎｊ 次独立试验，测试着舰点位置．将各个水
平下的着舰点均值依次记为μ１，μ２，…，μｌ，引入水平

Σｊ 的效应δｊ：

δｊ＝μｊ－μ（ｊ＝１，２，…，ｌ）， （６）

其中，μ＝
１
ｎ＊∑

ｌ

ｊ＝１
ｎｊμｊ，ｎ＊ ＝∑

ｌ

ｊ＝１
ｎｊ．

检验如下假设：

Ｈ０∶δ１＝δ２＝…＝δｌ＝０，Ｈ１∶δ１，δ２，…，δｌ 不全
为零．
因此单因素方差分析就是检验各水平Σｊ 的效应

δｊ 是否都等于零．其所需的检验统计量Ｆ 可以从总平
方和的分解导出：

ＳＴ ＝∑
ｌ

ｊ＝１
∑
ｎｊ

ｉ＝１

（ｘｉｊ－珚ｘ）２＝ＳＥ＋ＳＡ， （７）

其中，ｘｉｊ为着舰点测试值，珚ｘ为着舰点总平均值，ＳＥ＝

∑
ｌ

ｊ＝１
∑
ｎｊ

ｉ＝１

（ｘｉｊ－珚ｘ·ｊ）２，ＳＡ＝∑
ｌ

ｊ＝１
ｎｊ（珚ｘ·ｊ－珚ｘ）２，ｘ·ｊ为水平

Σｊ 下的着舰点均值．
由此得到检验统计量Ｆ 的具体表达式为：

Ｆ＝

ＳＡ
（ｌ－１）
ＳＥ

（ｎ＊－ｌ）

． （８）

当显著水平为ａ，且满足不等式Ｆ≥Ｆａ（ｌ－１，

ｎ＊－ｌ）时，假设以显著性水平ａ拒绝Ｈ０．

２．２　基于分类的纵向着舰点散布预测
考虑到大气扰动对着舰点的非线性影响，在对着

舰点散布预测过程中，将决策树与线性回归方案相结
合，可以减小由于线性回归带来的误差，提高着舰点
散布预测的性能．
线性回归方法是假设某一因变量珔ｙ 受ｌ－１个自

变量ｘ１，ｘ２，…，ｘｌ－１影响，通过观测得到 Ｎ 组数据

（珔ｙｉ；ｘｉ１，ｘｉ２，…，ｘｉ（Ｎ－１）），ｉ＝１，２，…，Ｎ．设其数学结
构模型为：

　珔ｙｉ＝ａ０＋ａ１ｘｉ１＋ａ２ｘｉ２＋…＋ａｌ－１ｘｉ（ｌ－１）＋εｉ， （９）
式中，ａ０，ａ１，…，ａｌ－１为待定系数，εｉ 为随机误差．
设ａ^０，^ａ１，…，^ａｌ－１分别为系数ａ０，ａ１，…，ａｌ－１的

最小二乘估计，则多元线性回归模型为：

珔ｙ＾ｉ＝^ａ０＋^ａ１ｘｉ１＋^ａ２ｘｉ２＋…＋^ａｌ－１ｘｉ（ｌ－１）， （１０）
其中，^ａ０ 为常数，^ａ０，^ａ１，…，^ａｌ－１为偏回归系数，ｉ＝１，

２，…，Ｎ，Ｎ 为Ｎ 组观测值，ｌ表示未知数个数．
下面引出决策树的几个相关定义：
定义１［１０］　设将样本集Ｚ 按离散属性Ξ 的ｋ个

不同的取值，划分为Ｚ１，Ｚ２，…，Ｚｋ 共ｋ个子集，则Ｚ
用Ξ进行划分的信息增益为：

Ｇａｉｎ（Ξ，Ｚ）＝ｉｎｆ（Ｚ）－ＥｎｔｒｏｐｙΞ（Ｚ）， （１１）
其中：ｉｎｆ（Ｚ）表示Ｚ 的信息熵，设Ｚ 中有ｍ 个类，则

ｉｎｆ（Ｚ）＝－∑
ｍ

ｊ＝１
ｐｊ×ｌｏｇ２（ｐｊ），ｐｊ表示Ｚ中包含类ｊ的

概率；ＥｎｔｒｏｐｙΞ（Ｚ）＝∑
ｋ

ｉ＝１

｜Ｚｉ｜
｜Ｚ｜×

ｉｎｆ（Ｚｉ）表示属性Ω

划分集合Ｚ的信息熵．
定义２［１１］　设将样本集Ｚ 按离散属性Ξ 的ｋ个

不同的取值，划分为Ｚ１，Ｚ２，…，Ｚｋ 共ｋ个子集，则Ｚ
用Ξ进行划分的信息增益率为：

ＧａｉｎＲａｔｉｏ（Ξ，Ｚ）＝
Ｇａｉｎ（Ξ，Ｚ）
Ｓｐｌｉｔ（Ξ，Ｚ）

， （１２）

其中，Ｓｐｌｉｔ（Ξ，Ｚ）＝－∑
ｋ

ｉ＝１

｜Ｚｉ｜
｜Ｚ｜×

ｌｏｇ２
｜Ｚｉ｜
｜Ｚ｜（ ）表示

分裂信息．
如果属性Ξ为连续型数据，则按照属性Ξ的取值

递增排序，将每对相邻值的中点看作可能的分裂点，
计算每个分裂点的划分信息熵：

ＥｎｔｒｏｐｙΞ（Ｚ）＝
｜ＺＬ｜
｜Ｚ｜

ｉｎｆ（ＺＬ）＋
｜ＺＲ｜
｜Ｚ｜

ｉｎｆ（ＺＲ），

（１３）
其中，ＺＬ 和ＺＲ 分别对应于该分裂点划分的左右两部

分子集．
选择划分信息熵值最小的分裂点作为属性Ξ 的

·４５５·
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最佳分裂点，并以该最佳分裂点按属性Ξ对集合Ｚ 的
划分信息熵值作为属性Ξ划分Ｚ的熵值．
本节所选的不同属性即为大气扰动的各个分量．

采用信息增益率来选择属性，同时将线性回归模型

ＬＭｉ（ｉ＝１，２，…，ｎ）作为分类标签，建立相应的决策
树，具体步骤如下：

１）计算所有属性划分数据集Ｚ所得到的信息增益；

２）计算各个属性的分裂信息和信息增益率；

３）将信息增益率取值最大的属性作为分裂结点；

４）对根决策结点的各个不同取值的分支，递归调
用以上方法，求子树；

５）采用线性回归方法处理决策分类后各子树下
的数据得到线性回归模型，将这些线性回归模型作为
分类标签得到整个决策树．

３　仿真分析

３．１　着舰仿真
选取舰载机基准状态ｖｋ０＝７０ｍ／ｓ，αｄ０＝８．１°，

θ０＝－３．５°，线性系统参数如下所示［９］：

Ａ＝

－０．０５４６０８　３．３６９５２１ －９．７９１９０　 ０ ０
－０．００３９２１－０．４５０７７８　０．００８５６　１．０００００００
０ ０ ０ １．０００００００

０．０００２０５　０．７４２９５１　０．０００４４８－０．１５２９４１０
－０．０６１０４０－６９．８６９５０　６９．８６５９０　 ０ ０

熿

燀

燄

燅

，

　　Ｂ＝

－０．０１５５５００　 ０．１０７３７７０
－０．００１６１６０ －０．０００２１８３

０ ０
－０．０１９８４４０　 ０．００００１１４

０ ０

熿

燀

燄

燅

，

　　Ｅ＝

０．０５４６０８ －０．１０８８００
０．００３９２１　 ０．００６３１７
０ ０

－０．０００２０５ －０．０１０６７２
０ ０

熿

燀

燄

燅

．

采用基于区域极点配置的Ｈ ∞控制方法
［１２－１３］，其

中Ｈ ∞性能指标选为γ＝０．０９２　９，将系统（５）的状态
反馈闭环极点配置在图４所示的区域Ｄ１（β，ｒ，ρ）内，

参数β＝０．７５，ｒ＝１，ρ＝
π
４．

本文中设定初始状态ｘ０＝ ０．１　０ ０ ０ ０．１［ ］Ｔ，
大气扰动模型建立过程中取均值为０，功率谱密度为１
Ｗ／Ｈｚ的有限带宽白噪声信号作为输入信号，ｋｕ１ ＝
０．９５４　３，ｋｗ１ ＝５．３４３　３，Ｔｕ１＝０．４５５　４，Ｔｗ１ ＝

图４　区域Ｄ１（β，ｒ，ρ）
Ｆｉｇ．４ Ｒｅｇｉｏｎ　Ｄ１（β，ｒ，ρ）

７．４６２　７，θｓ＝０．０１８　３ｍ，ｗｐ＝０．６２ｒａｄ／ｓ．在 ＭＡＴ－
ＬＡＢ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ仿真平台下得有无扰动时舰载机状态
响应曲线，如图５～１０所示．

图５　速度响应曲线
Ｆｉｇ．５ Ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｃｕｒｖｅ

图６　迎角响应曲线
Ｆｉｇ．６ Ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ　ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｃｕｒｖｅ

图７　俯仰角响应曲线
Ｆｉｇ．７ Ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ｐｉｔｃｈ　ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｃｕｒｖｅ

·５５５·
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图８　俯仰角速率响应曲线
Ｆｉｇ．８ Ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ｐｉｔｃｈ　ｒａｔｅ　ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｃｕｒｖｅ

图９　航迹下滑角响应曲线
Ｆｉｇ．９ Ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ｔｒａｃｋ－ｄｏｗｎ　ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｃｕｒｖｅ

图１０　纵向着舰点误差响应曲线
Ｆｉｇ．１０ Ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌ　ｔｏｕｃｈｄｏｗｎ　ｐｏｉｎｔ　ｅｒｒｏｒ

ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｃｕｒｖｅ

从舰载机着舰时不含扰动和含各扰动分量时的

表３　部分线性回归模型参数

Ｔａｂ．３　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｐａｒｔｉａｌ　ｌｉｎｅａｒ　ｒｅｇｒｅｓｓｉｏｎ　ｍｏｄｅｌ

ＬＭ　 ｕ１ ｗ１ ｕ４ ｗ４ ｂ　 ＬＭ　 ｕ１ ｗ１ ｕ４ ｗ４ ｂ

１　 ０．５８６　７　 １．９６４　４　 ０．９７０　９　 ２．９８８　９ 　０．０２９　３　 ８　 ０．８９６　２　 ３．０２７　３　 １．１１１　０　 ２．１１１　７ －０．１０３　８

２　 ０．５１３　３　 ２．０８１　２　 ０．９４０　５　 １．９８４　７ 　０．１４３　４　 ９　 ０．４６３　３　 １．８５４　９　 ０．７６２　８　 １．６８６　０ －０．０８４　６

３　 ０．７３７　９　 １．６３６　２　 １．１７６　５　 １．７８３　８ 　０．０５３　１　 １０　 ０．５０６　３　 ２．９２７　１　 １．１１６　８　 １．８１５　９ －０．０５０　２

４　 ０．５７９　４　 ２．０２７　５　 ０．９９３　３　 １．９２０　１ 　０．０７７　４　 １１　 ０．５９４　３　 １７１６　０　 １．０８３　５　 ２．４０７　２ －０．０９７　４

５　 ０．７９４　７　 １．９９４　２　 １．１５０　０　 １．８６４　７ 　０．０１０　０　 １２　 ０．４７９　３　 １．８９７　１　 ０．９６２　５　 １．７９３　３ －０．０５４　８

６　 ０．８９５　４　 ２．３７７　０　 ０．９８０　４　 １．９９８　５ －０．１２６　６　 １３　 ０．６０１　１　 ２．１４７　４　 １．０４６　３　 １．６９３　７ －０．０８３　６

７　 ０．６６６　８　 １．９４２　０　 １．１２７　８　 １．８４１　２ －０．０３１　１　 １４　 ０．５２２　１　 １．８４４　５　 ０．８２２　２　 １．８０７　８ －０．０３７　８
　　注：ｂ表示截距．

仿真效果（图５～１０）可知，基于区域极点配置的 Ｈ ∞

控制可以使系统收敛到稳态值，且能有效抑制大气扰
动的干扰，纵向着舰点误差小于美国海军允许的着舰

误差范围（±６．１ｍ）．

３．２　纵向着舰点影响因素仿真分析
分别以大气扰动垂向及纵向分量对舰载机着舰

点散布的影响进行仿真，显著性水平ａ取０．０５，采用

ＭＡＴＬＡＢ仿真得到的方差分析表１．

表１　方差分析表

Ｔａｂ．１　Ｖａｒｉａｎｃｅ　ａｎａｌｙｓｉｓ　ｔａｂｌｅ

方差来源 平方和 自由度 均方 Ｆ　 ｐ

组间 １．７８６　１４　 ３　 ０．５９５　３８　２．９６　 ０．０４５

组内 ７．２３３　６３　 ３６　 ０．２００　９３

总计 ９．０１９　７７　 ３９

分析表１可知：Ｆ＝２．９６＞Ｆ０．０５（３，３６）＝２．８８，故
大气扰动各分量对舰载机着舰点散布有显著影响，且
大气扰动垂向分量对舰载机着舰点影响更大．

３．３　纵向着舰点散布预测分析
本文中选取若干组训练数据集及测试数据集，借

助大数据处理软件 Ｗｅｋａ进行着舰点散布预测分析．
将测试数据集得到的回归模型作为决策树的分类结

果，测试数据集对着舰点散布预测的测试结果、部分
线性回归模型参数表如表２和３所示．

表２　模型测试结果
Ｔａｂ．２　Ｍｏｄｅｌ　ｔｅｓｔ　ｒｅｓｕｌｔｓ

方案
平均绝
对误差

均方根
误差
相对绝对
误差／％

相对均方
根误差／％

决策树与线性
回归相结合 ０．０４０　９　０．０６１　２　２．２１８　５　 ２．６０７　５

线性回归 ０．１１６　２　０．２７０　６　４．５０５　７　 ５．００７　６

分析表２和３可知：

１）模型测试结果显示测试误差较低，说明测试结
果非常接近真实值，从而表明决策树与线性回归方案

·６５５·
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相结合的方法可以有效预测纵向着舰点位置；

２）相比单一的线性回归方案，决策树与线性回归
方案相结合的方法误差更小，说明针对于大气扰动对
着舰点的非线性影响的分析问题，采用决策树与线性
回归相结合方案比单一线性回归方案更加合理；

３）从表３可以看出，垂直方向风扰动所占权重相
对较大，进一步说明大气扰动垂向分量对纵向着舰点
影响更大，与上节定性分析结果一致．

４　结　论

本文中研究了大气扰动对某型舰载机着舰点散

布的影响．针对大气扰动的紊乱变化，基于单因素方差
分析法得到大气扰动垂向分量对舰载机着舰的影响

更大．相对于单一的线性回归方法，通过决策树与线性
回归结合法建立的大气扰动下的着舰模型误差更小．
归纳了大气扰动参数对着舰点影响的统计学规律，以
此对特定机型及控制方法的舰载机着舰管理与决策

提供借鉴，提高着舰的成功率及舰载机的安全率．
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