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视觉引导误差对自动着舰性能影响研究
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摘 要： 引导系统的定位精度是决定自动着舰成败的关键。提出舰载机机载设备视觉引导架构，分析机载视

觉着舰引导系统的定位原理、测量误差及其对自动着舰性能的影响。研究在合作助降灯组辅助下共面 P4P 相

对定位问题；针对 F/A-18A 全自动着舰任务，仿真计算舰载机开始下滑至触舰整个过程中机载视觉引导的定

位测量精度；引入自动着舰系统延迟、机体传感器误差、舰尾流、甲板运动多种干扰因素，建立多因素耦合作用

仿真模型，通过蒙特卡罗试验统计各项干扰因素作用下最终着舰点的偏差等着舰性能指标。结果表明：本文提

出的机载视觉引导架构在最终进近阶段具有接近传统引导方式的定位精度和自动着舰性能，该引导架构中甲

板运动和舰尾流对最终着舰性能具有显著影响。
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Impact of visual guidance error on automatic carrier 
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Abstract： The positioning accuracy of guidance system is the key factor of automatic carrier landing system to deter⁃
mine the success or failure of the carrier landing. The airborne equipment visual guidance architecture of carrier-
based aircraft is proposed， and the positioning principles， measurement errors and effects on automatic carrier land⁃
ing of airborne visual guidance architecture are investigated. The coplanar P4P relative positioning issue by means 
of cooperative landing aids is studied. Considering F/A-18A carrier-based aircraft automatic landing task， the sim⁃
ulated positioning measurement accuracy of airborne visual guidance from gliding to touchdown are estimated. The 
disturbances of automatic carrier landing system delay， airborne sensor noises， air-wake and deck motion are intro⁃
duced， the multi-factor coupled simulation system is modeled， and the touchdown position standard errors are cal⁃
culated based on Monte-Carlo simulations influenced by the disturbances. The results show that the positioning ac⁃
curacy and automatic landing performance of the proposed airborne visual guidance architecture can achieve the per⁃
formance of traditional guidance architectures. The deck motion and air-wake play important roles in automatic car⁃
rier landing performance.
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0　引  言

视觉引导着舰架构具有抗电子干扰能力强、

成像分辨率高等特点，具有良好适装性，有成为全

自动着舰重要引导手段［1-3］的可能。

光电引导系统中综合了可见光/红外多传感

器成像设备和激光测距/扫描设备的多设备架构，

而视觉引导系统不依赖激光测距以及额外装配的

反射球等相关设备，能够减轻改装适配成本，有望

成为新一代着舰引导体制架构的重要组成部分。

视觉引导着舰架构主要分为舰载设备引导和机载

设备引导两类［4］，舰载设备引导由 2 个或以上的多

传感器成像系统构成双目/多目视觉系统，不依赖

激光测距即可获得被测舰载机目标的三维定位信

息。国防科技大学孔维玮等［4-5］针对固定翼小型无

人机的着陆/着舰设计了独立转台驱动的长基线

双目立体视觉引导系统，该舰载视觉引导架构由

于视觉单元间基线长度的限制，导致视觉系统对

机舰间深度信息的估计精度不足，视觉单元间基

线距离 20 m，纵向水平距离误差在舰载机距离      
2 km 时最大误差可达到 200 m，不适用于全自动着

舰应用场景中的引导律解算。机载设备引导通过

机载视觉相机捕捉甲板上特征及合作标识，通过

机器视觉识别检测算法捕捉目标对象特征，并解

算 确 定 机 舰 相 对 位 置 信 息 。 美 国 Near Earth     
Autonomy 公司的 Grocholsky 等［6］采用机载视觉引

导方案用于慢速直升机识别合作标志着舰，但目

前机载视觉应用于大型固定翼舰载机自动着舰的

相关研究较少。

本文提出具有合作助降灯的舰载机机载设备

视觉引导架构，基于已知的共面助降灯坐标研究

机舰相对 P4P（Perspective-4-Point）定位原理，并

分析机载成像系统下的机舰定位误差，包括误差

类型、随机分布；通过建立定位系统到被测目标的

坐标变换，基于蒙特卡罗法仿真分析视觉引导架

构定位精度，并结合机体传感器误差、自动着舰系

统延迟、舰尾流、甲板运动等其他干扰因素，综合

分析各种干扰因素对最终着舰点分布的影响。

1　机载视觉引导定位

本文所考虑的机载视觉引导架构自动着舰系

统架构如图 1 所示，在远距离时通过可见光识别航

空母舰目标，建立初步的相对信息，靠近后通过对

甲板上 4 个合作红外标志灯进行检测识别，根据标

志灯的固有空间关系和相机内参确定相平面坐标

到世界坐标系的映射，从而求解相对位置。以      
F/A-18A 舰载机着舰为例，舰载机着舰进场速度

V 0 = 69. 964 m/s，下滑道角度 γ0 = -3. 5°，舰载机

在距离甲板高度 h0 = 365 m 开始下滑，假设航空母

舰前进速度 V s = 12. 347 m/s，初始时刻舰载机距

离航空母舰理想着舰点纵向水平距离为

x0 = -h0

V 0 sin γ0
(V 0 cos γ0 - V s ) = 4 912.61 m  （1）

机舰距离约为 5 km，在此距离内视觉引导系

统对舰船轮廓进行识别检测，需要目标在视频图

像中具有一定尺寸，假设准确识别大约需 50 个像

素长度，像元尺寸设为 Lcell×Lcell ( 5 μm × 5 μm )；美
国航空母舰典型甲板宽度约为 70 m，甲板高于水

平面高度约为 20 m［1，7］，根据小孔成像原理，视觉

系统的焦距应为
50L cell

f
= 20

5 000 ⇒ f = 62.5 mm （2）

选择 f = 65 mm，假设图像中心为像素坐标系

原点，由此可确定相机内参参数。

机载视觉成像设备在红外频段识别舰上的红

外标志灯，解算相对位置，接入全自动着舰引导控

制律中。根据斜角甲板尺寸，假设标志灯位于理

想着舰点后方跑道两侧，标志灯相对于理想着舰

点位置精确已知，且标志灯高度相同且可忽略不

计。以理想着舰点为原点建立舰船坐标系，该坐

标 系 中 标 志 灯 坐 标 ：[ x 1，y1，0 ]=[ 20，-15，0 ]，
[ x2，y2，0 ]=[ 20，15，0 ]，[ x 3，y3，0 ]=[ 65，-25，0 ]，
[ x 4，y4，0 ]=[ 60，30，0 ]。假设舰载机此时在舰船

坐标系的坐标为 [-4 912. 61，0，365 ]，相机坐标系

Zc 轴对准理想着舰点，为保证在远距离时标志灯

能够被相关机器视觉算法稳定识别，假设标志灯

在远距离光斑大小为 3 pixl×3 pixl，标志灯的像素

坐标根据理想坐标系变换关系和内参，分别约为

图 1 机载视觉引导架构示意图

Fig. 1　Diagram of airborne visual guidance architecture
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[ 40，-4 ]，[-40，-4 ]，[ 65，-13 ]，[-78，-12 ]，
光斑间无重叠，能够进行识别区分。

将标志点转换到相机坐标系。

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

xci = nx xi + ox yi + tx

yci = ny xi + oy yi + ty

zci = nz xi + oz yi + tz

（3）

式中：[ xci，yci，zci ]为标志灯（视为点光源）在相机坐

标系坐标；n=[ nx，ny，nz ]T，o=[ ox，oy，oz ]T 为坐标

系间变换矩阵的前两列；t=[ tx，ty，tz ]T 为坐标平移

向量。

在内参方程中，标志灯在像素坐标系中位置

［X，Y］为
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f
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（4）

联立并结合 n，o，可以求解如下优化问题：
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        s. t.  n
2 = 1， o

2 = 1 

               

ì

í

î

ï

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï

A i =
é

ë

ê
êê
ê
ê
ê ù

û

ú
úú
úxi 0 -xi X f

0 xi -xiY f

B i =
é

ë

ê
êê
ê
ê
ê ù

û

ú
úú
úyi 0 -yi X f

0 xi -yiY f

C i =
é

ë

ê
êê
ê
ê
ê ù

û

ú
úú
ú1 0 -X f

0 1 -Y f

式（5）中包含 8 个线性方程和 2 个二次型约

束，由此确定 n、o、t，其中 t即为机舰间的相对位置

向量（合作点高度不为 0 时可以通过引入简单平移

变换计算），旋转矩阵的第三列可以由前两列做叉

乘得到。

2　机载视觉引导误差因素

假设测量设备相对于飞机变换关系是精确误

差，且机体传感器测量误差不影响视觉测量，即本

文只分析视觉引导设备误差的成因与构成。测量

设备误差因素根据来源分为伺服机构误差和传感

器测量误差，根据误差类型又分为可以确定为固

定值的系统误差和在测量过程中时刻变化的偶然

误差［8-10］。参考文献［8］，视觉引导系统测量误差

形式与概率分布特性如表 1 所示。

表  1　成像设备与减振器误差

Table 1　Errors of imaging device and absorber
误差因素

减振器角
振动误差

竖轴调平
误差

竖轴晃动
误差

横轴差

横轴晃动
误差

照准差

视轴偏移
误差

视轴晃动
误差

竖轴/横
轴光电编
码器测量

误差

电视脱靶
量测量
误差

误差类型

伺服机构
误差，

偶然误差

伺服机构
误差，

系统误差

伺服机构
误差，

偶然误差

伺服机构
误差，

系统误差

伺服机构
误差，

偶然误差

伺服机构
误差，

系统误差

伺服机构
误差，

系统误差

伺服机构
误差，

偶然误差

传感器测量
误差，

系统误差

传感器测量
误差，

偶然误差

具体误差

Δϕ，Δθ

Δψ

ΔV 1，ΔαV1

ΔV 1，ΔαV1

ΔV 1，ΔαV1

ΔθV1，ΔϕV1

ΔθV2，ΔϕV2

ΔθV3，ΔϕV3

ΔI1

ΔI2

ΔI3

ΔI4

Δϕi1，Δψi1

Δϕi2，Δψi2

Δϕi3，Δψi3

C1

C2

Δd1

Δd2

Δd3

ΔC1，Δθe1

ΔC2，Δθe2

Δα1，Δλ1

Δα2，Δλ2

Δα3，Δλ3

Δα4，Δλ4

Δα5，Δλ5

Δx1，Δy1

Δx2，Δy2

概率分布

U (-0. 1°，0. 1° )

U (-0. 05°，0. 05° )

U (-5 3
′′
，5 3

′′
)

U (-5 3
′′
，5 3

′′
)

U (- 5
2 3

′′
，

5
2 3

′′
)

U (-2 3
′′
，2 3

′′
)

U (-2 3
′′
，2 3

′′
)

U (-5 3
′′
，5 3

′′
)

U ( )- 3
′′

5 ， 3
5

′′

N ( 0，( 1′′ )2 )

U ( )- 3
5

′′

， 3
′′

5

N ( 0，( 4. 8′′ )2 )

U (-2 3
′′
，2 3

′′
)

U (-2 3
′′
，2 3

′′
)

U (-4 3
′′
，4 3

′′
)

U ( )- cell

2f
，

cell

2f

U ( )- cell

f
，

cell

f

N ( 0，( 0. 1 mm )2 )

N ( 0，( 1 mm )2 )

N ( 0，( 1 mm )2 )

N ( 0，( 2′′ )2 )

N ( 0，( 3′′ )2 )

U (-2 3
′′
，2 3

′′
)

U (- 3
′′
， 3

′′
)

U (-2 3
′′
，2 3

′′
)

N ( 0，( 3′′ )2 )

N ( 0，( 3. 5′′ )2 )

U ( )- cell

2f
，

cell

2f

U ( )- cell

f
，

cell

f
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忽略飞机本体姿态导致的视觉测量误差，伺

服机构误差应包括连接至成像设备减振器的角振

动误差，忽略减振器的复杂运动形式，将其近似视

为 在 三 轴 方 向 上 的 滚 转、俯 仰 、偏 航 角 度 误 差

Δϕ、Δθ、Δψ，该误差随飞机运动而时刻变化，视为

服从均匀分布的偶然误差。

成像设备的伺服机构装置误差，即三轴误差：

竖轴误差、横轴误差及视轴误差。竖轴系统误差

即 竖 轴 调 平 误 差 ，包 括 倾 斜 误 差 ΔV = ΔV 1 +
ΔV 2 + ΔV 3 和 倾 斜 方 位 角 ΔαV = ΔαV1 + ΔαV2 +
ΔαV3；竖 轴 偶 然 误 差 即 竖 轴 晃 动 误 差 ΔθV =
ΔθV1 + ΔθV2 + ΔθV3 和 ΔϕV = ΔϕV1 +ΔϕV2 + ΔϕV3。

横轴系统误差即横轴的回转轴线与竖轴回转

轴线不正交导致的横轴差，经修正后可认为均值

为 0，其残差 ΔI = ΔI1 + ΔI2 + ΔI3 + ΔI4。横轴偶

然误差即横轴晃动误差 Δϕi = Δϕi1 + Δϕi2 + Δϕi3

和 Δψi = Δψi1 + Δψi2 + Δψi3。

视轴系统误差包括照准差 C = C 1 + C 2 和视

轴偏移误差 Δd = ( Δd 1，Δd 2，Δd 3 )，照准差与像元

尺寸和焦距有关。视轴偶然误差即视轴晃动误差

ΔC = ΔC 1 + ΔC 2和Δθe = Δθe1 + Δθe2。

成像设备的传感器误差包括竖轴光电编码器

测量误差、横轴光电编码器测量误差、电视脱靶量

测量误差。竖轴光电编码器测量误差 Δα = Δα1 +
Δα2 + Δα3 + Δα4 + Δα5 和横轴光电编码器测量误

差 Δλ = Δλ1 + Δλ2 + Δλ3 + Δλ4 + Δλ5 均为系统误

差。电视脱靶量测量在方位和仰角方向上产生相互

独立偶然误差 Δx = Δx1 + Δx2和Δy = Δy1 + Δy2，

该误差与自身像元尺寸和焦距有关。

从光电跟踪测量设备基座坐标系将被测目标

变换到上述误差情况下，记被测目标在设备基座

坐 标 系 下 的 真 实 距 离、方 位 角 、俯 仰 角 分 别 为

R 0、a0、e0，被 测 目 标 在 电 视 像 面 真 实 点 位 置 为

( X，Y )，误 差 影 响 下 电 视 像 面 点 位 置 ( X +
Δx，Y + Δy )，根据小孔成像原理可换算为相机坐

标系坐标。坐标转换关系如下：

1） 相机坐标系—沿俯仰角方向转动减振器角

振动误差 Δθ—沿滚转角方向转动 Δϕ—沿方位角

方向转动 Δψ—基座坐标系；

2） 基座坐标系（竖轴坐标系）—沿方位角方向

转动倾斜方位角 ΔαV，沿俯仰角方向转动 ΔV—沿

方位角方向转动（a0 + Δα - ΔαV）—沿仰角方向转

动 ΔθV，沿轴向方向转动 ΔϕV—照准部坐标系；

3） 照准部坐标系（横轴坐标系）—沿轴向转动

横轴差与横轴晃动误差之和（ΔI + Δϕi），沿方位角

方向转动横轴晃动误差 Δψi—沿仰角方向转动包

含横轴误差的仰角角度（e0 + Δλ）—平移视轴偏移

向量 Δd—沿方位角转动照准差与视轴晃动误差之

和（C + ΔC），沿 仰 角 方 向 转 动 Δθe— 望 远 镜 坐

标系；

4） 望远镜坐标系—沿 Z 轴方向平移距离 R—

调换三轴位置—目标坐标系（舰船坐标系）。

3　视觉引导定位仿真分析

根据仿真中舰载机与舰船位置真实信息，确

定 被 测 标 志 灯 在 相 机 坐 标 系 下 的 真 实 坐 标

[ xci，yci，zci ]，解算距离 R 0i、方位角 a0i、俯仰角 e0i；并

根据式（4）预先确定标志灯在相机坐标系平面的

真实脱靶量 ( X i，Y i ) 作为标志灯在电视像面真实

点位置。

根据第 2 节中的误差形式，通过对随机数采样

模拟视觉引导各项误差因素，并代入坐标变换关

系求解误差因素影响下的各标志灯在相机坐标系

下坐标 [ x̄ ci，ȳ ci，z̄ ci ]。联立式（3）~式（4）求解误差

影响下的机舰相对位置信息。将相对位置误差接

入自动着舰系统引导律环节进行闭环仿真。

视觉引导自动着舰仿真主要考虑其纵向线性

子系统，F/A-18A 舰载机着舰状态在平衡点 α0 =
8. 1°，V 0 = 69. 964 m/s 处 纵 向 系 统 状 态 空 间 模

型［11-12］为
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式中：V 为扰动空速；α 为无舰尾流影响下的飞机

扰动迎角；θ 为飞机扰动俯仰角；q 为扰动俯仰角速

度；h 为飞机扰动高度；δs 为扰动平尾升降舵偏转

角；δt 为扰动油门杆偏转角；αw = W z /V 0 为舰尾流

造成的突风迎角，W z 为舰尾流在垂直方向上的

分量［13］。

控制架构采用垂直速率引导［14-16］，区别为在垂

直速率引导回路输出过载指令至纵向过载自动驾

驶仪，再输出关于纵杆的内环控制指令。外环引

导律采用 PIDD 控制，信号经过 AN/SPN-42 雷达

α-β 滤波器［17］降低噪声并获得微分信号。

仅考虑表 1 中视觉引导各项误差因素，对舰载

机自动着舰进行仿真。理想下滑道航迹角 γ0 =
-3. 5°，假设舰载机在距离甲板高度 h0 = 365 m 开

始 下 滑 ，航 空 母 舰 沿 斜 甲 板 方 向 前 进 速 度 为

12. 347 m/s，则初始时刻舰载机距离航空母舰理想

着舰点纵向水平距离为 x0 = 4 912. 61 m；假定舰

载机在横侧向始终对准着舰跑道中线，即忽略横

侧向控制带来的影响，单次仿真得到视觉引导定

位误差如图 2 所示，可以看出：横侧向和垂向定位

误差在远距离时误差较大，接入全自动着舰控制

闭环中可能引入显著引导噪声，影响相对距离较

远的初始下滑阶段的控制性能。本文机载视觉定

位精度优于文献［18］中无人机红外成像 P3P 定位

着舰路基试飞数据（400 m 距离定位误差精度约为

5 m）；与文献［19］提出的扩展卡尔曼滤波融合无

人机视觉定位方案在 400 m 机舰距离（在本文中对

应为着舰前约 7 s）横侧向和垂向误差约为 0. 2 m
的仿真结果接近。同时定位误差随机舰间距离的

缩 短 而 逐 渐 减 少 ，与 文 献［18-19］中 相 关 结 论

一致。

（a） 纵向水平误差

（b） 侧向误差

（c） 纵向垂直误差

图 2 视觉引导着舰三轴定位误差

Fig. 2　Three-axis positioning errors of 
visual guidance carrier landing

三轴坐标解算着舰过程中视觉引导系统的测

角误差如表 2 所示。比较误差因素中概率分布形

式可知，减振器角振动误差中的俯仰和航向角误

差 Δθ、Δψ 是造成视觉引导误差的主要因素，即舰

载机机体的本身姿态变化及振动是影响自动着舰

引导的关键要素。视觉引导定位误差接近服从均

匀分布，可以认为其误差范围属于 0. 001 rad 量级，

与法国 DALLAS 光电着舰引导系统精度（俯仰角

±0. 000 3 rad，方位角±0. 000 6 rad）量级相近［1］。

这说明视觉引导测量精度能够接近传统舰载设备

光电引导的测量水平。视觉引导系统的测距误差

不显著，这是由于本文忽略了焦距本身的误差。

在机载视觉引导架构基础上，引入机舰间自动

引导着舰系统（ACLS）延迟、舰尾流和甲板运动其

表 2　视觉引导着舰测角误差

Table 2　Angle measurement errors of visual 
guidance carrier landing

类别

测方位角误差

测仰角误差

误差范围/（°）

-0. 056 77~0. 064 19

-0. 105 3~0. 103 4

误差标准差/（°）

0. 029 08

0. 057 98
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他干扰因素，分析不同因素对最终着舰点散布的影

响。假设 ACLS 延迟作用于机舰外环引导律，与雷

达引导情况类似，具体延迟详见文献［1，14-15］，本

文 通 过 τd = 0. 023 5 + τd1 ( t )+ τd2 ( t )+ τd2 ( t )+
τd3 ( t )， τd1 ~U ( 0，0. 05 )， τd2 ~U ( 0. 012 5，0. 05 )，
τd3 ~U ( 0，0. 05 )，τd4 ~U ( 0，0. 05 )，τd5 ~U ( 0，0. 05 )
进行模拟，仿真中在所有时间步对随机变量进行

上述采样获得随机时变的 ACLS 延迟干扰因素。

机体传感器噪声误差因素中主要考虑俯仰角

速度、迎角、纵向过载信号噪声，噪声误差形式及

洗出滤波器传递函数详见文献［20］，采样频率详

见文献［14］。

舰尾流纵向水平和垂直方向中，稳态分量随

着机舰间距离的缩短由上洗转变为下洗，对着舰

下滑轨迹造成显著干扰［21］，仿真采用美军标 MIL-

F-8785［22］和 MIL-HDBK-1797［23］中舰尾流模型。

假定环境无定常风，甲板风速与航空母舰速度大

小相等，即有 V wod = V s = 12. 347 m/s。
甲板运动因素参考平稳海况传递函数模型［24］

通过单位功率白噪声模拟甲板在垂直方向上的高

度变化，当仿真中舰载机高度减去甲板高度等于 0
时认为舰载机接触舰面，通过分析此时在纵向水

平方向上与理想着舰点的偏差评估着舰质量。忽

略横侧向运动，各执行 1 000 次自动着舰闭环仿真

进行统计。纵向水平偏差在±6. 1 m（±20 ft）范围

内为满意着舰区域，在±12. 2 m（±40 ft）范围内为

允许着舰区域［7，25-26］。视觉引导各因素影响下自动

着舰仿真结果如表 3 所示。

综合分析着舰结果散布情况以及着舰成功情

况，在视觉引导下影响着舰结果的主要因素为甲

板运动和舰尾流，以独立因素影响下偏差值方差

与多因素综合作用方差之比作为影响因素，甲板

运动影响方差贡献占比为 60. 2%，舰尾流影响方

差贡献占比为 21. 0%，其他因素独立存在时其作

用可忽略不计，但多因素耦合影响对偏差值方差

贡 献 占 比 为 18. 8%。 综 合 多 因 素 耦 合 作 用 下       
的着舰偏差标准差与 F/A-18A 在 AN/SPN-42  
雷 达 引 导 自 动 着 舰 统 计 的 着 舰 点 标 准 差 22 ft
（6. 705 6 m）［14］结果相近。

4　结  论

1） 机载视觉引导架构，在满足远距离舰船目

标可识别检测条件时，典型误差因素影响下视觉

引导误差范围约为方位角±0. 06°，仰角±0. 1°，垂

向和侧向偏差的测量误差随机舰相对距离的缩短

而 增 加 ，在 舰 载 机 距 离 理 想 着 舰 点 水 平 距 离             
4 912. 6 m，高度 365 m 处下滑开始时侧向偏差误

差范围为±5 m，垂向偏差误差范围为±8 m。在

远距离时不宜通过视觉引导信息接入全自动着舰

控制回路，可能引入显著的引导噪声。

2） 视觉引导架构下的自动着舰系统，甲板运

动和舰尾流是影响着舰点偏离以及着舰率的最显

著因素，因此在自动着舰系统设计中，应对甲板运

动进行针对性补偿，设计具有优良性能的甲板运

动补偿系统和甲板运动预报系统，并设计具有抗

风扰动性能的自动着舰控制律。
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