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基于强化学习的舰载机着舰直接升力控制技术
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摘　　　要：针对舰载机自动着舰过程中受甲板运动及舰尾流扰动很容易发生触舰危险的问

题，提出了基于近端策略优化 (PPO) 算法的舰载机自动着舰直接升力控制方法。PPO 控制器以俯仰

角、高度、航迹倾斜角、俯仰角速率、高度误差和航迹倾斜角速率等 6 个状态变作为输入，以襟翼

的舵偏角增量作为输出，实现舰载机在着舰时航迹倾斜角的快速响应。与传统控制器相比，PPO 控

制器中的 Actor-Critic 框架大大提高了控制量的计算效率，降低了参数优化的难度。仿真实验基于

MATLAB/Simulink 中的 F/A-18 飞机动力学/运动学模型。利用 PyCharm 平台上构建的深度强化学习

训练环境，通过 UDP 通信实现 2 个平台之间的数据交互。仿真结果表明：所提方法具有响应速度

快、动态误差小的特点，能够将着舰的高度误差稳定在 0.2 m 以内，具有较高的控制精度。
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舰载机着舰是一项非常复杂的任务，由于着舰

过程中受大气扰动、舰尾流、甲板运动、波浪和海

况等环境因素的影响，舰载机的着舰精度与成功率

受到很大影响[1]。

自从直接升力控制技术被应用在着舰过程中[2]，

着舰的安全性和稳定性得到了提高。目前直接升

力控制主要以 PID控制、模糊控制和自抗扰等方法

为主 [3]。文献 [4]通过基于直接升力的非线性综合

解耦控制器进行着舰控制。文献 [5]提出了一种动

态分配控制方法，使襟翼像其他舵面一样能够快速

驱动。文献 [6]提出了基于移动路径跟踪（moving

path following, MPF）法则的着舰引导律和一种新的

集成式直接升力控制方法。文献 [7]利用动态逆反

馈控制方法设计飞行控制器，通过控制分配技术实

现特定飞行操纵。虽然上述方法具有良好的控制

效果，但对于六自由度飞机模型，都需要进行精确

的数学建模和参数设计，特别是当被控对象处于强

耦合、强非线性和强时变环境时，参数的调节和优

化非常困难，控制效果受到很大影响。

随着 AlphaGo的问世，人工智能技术得到了迅

速发展，其中以强化学习为代表的算法雨后春笋般

涌现 [8]。再加上智能计算、并行计算等计算能力的

高效提升，基于智能体与环境交互的强化学习算法

在任务分配、路径规划、机动决策[9]、协同对抗、飞

行控制等领域得到了广泛的应用。文献 [10]采用

深 度 确 定 性 策 略 梯 度 （deep  deterministic  policy

gradient, DDPG）算法实现了固定翼飞机在平飞状态

下的俯仰姿态控制。文献 [11]设计了基于 DDPG

算法的控制器实现航天器的姿态控制。文献 [12]

在预设性能控制器的基础上引入强化学习算法，用

于评估系统性能。文献 [13]利用建立好的专家经

验数据集，通过模仿强化学习设计了固定翼飞机的

姿态控制器。文献 [14]提出了一种基于 TD3算法

的无人机近距空战格斗自主决策模型。文献 [15]

针对舰载无人机，通过 TD3算法设计了全自动着舰

控制器。
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基于上述分析，本文将深度强化学习应用于直

接 升 力 控 制 中 ， 提 出 一 种 基 于 近 端 策 略 优 化

（proximal policy optimization, PPO）算法 [16-17] 的自动

着 舰 纵 向 控 制 器 设 计 方 法 。 在 构 建 完 Actor-

Critic框架后，设计适当的奖励函数引导舰载机学

习襟翼控制策略。仿真结果表明，训练后的纵向自

动着舰控制器能够根据不同状态输出相应的襟翼

偏转指令，实现飞行轨迹的快速变化，从而使舰载

机安全稳定地着舰。 

1　舰载机、甲板运动及舰尾流建模
 

1.1　舰载机模型建立

F/A-18舰载机的部分气动参数以及外形参数

如表 1所示。
 
 

表 1    气动参数及外形参数

Table 1    Pneumatic parameters and shape parameters

参数 数值

S w机翼面积  /m2 37.16

c̄平均气动弦长  /m 3.51

b翼展  /m 11.43

m飞机质量  /kg 16 651

Obxb Ixx绕 轴转动惯量  /(kg·m2) 31 184

Obyb Iyy绕 轴转动惯量  /(kg·m2) 205 130

Obzb Izz绕 轴转动惯量  /(kg·m2) 230 415

Obxb Ixz绕 轴惯性积 /(kg·m2) −4 028
 

0°
舰载机在着舰过程中，主要受重力、气动力以

及发动机推力的作用。假设发动机的安装角为 ，

则推力公式为

T = δT Tmax （1）

δT Tmax = f (h,Ma)式中： 为油门开度； 为最大推力，与

舰载机当前的高度和空速有关。

D

Y L

L̄ M N

气动力在气流坐标系中可以分解为阻力 、侧

力 、升力 ，气动力矩在机体坐标系中可以分解为

滚转力矩 、俯仰力矩 、偏航力矩 ，气动力和气

动力矩的表达式如下：
L =

1
2
ρV2S wCL

D =
1
2
ρV2S wCD

Y =
1
2
ρV2S wCY

（2）


L̄ =

1
2
ρV2S wbCl

M =
1
2
ρV2S wc̄Cm

N =
1
2
ρV2S wbCn

（3）

ρ V CL、

CD、CY

Cl、Cm、Cn

式中 ： 为空气密度 ； 为舰载机的空速 ；

分别为舰载机的总升力系数、总阻力系数、

总侧力系数； 分别为舰载机的总滚转力

矩系数、总俯仰力矩系数、总偏航力矩系数。气动

力系数和气动力矩系数如下：
CL =CL0 +CLαα+CLδe δe+CLδf

δf

CD =CD0 +CDα
α+CDδe

δe+CDδf
δf

CY =CYββ+CYδr δr+CYδa δa

（4）


Cl =Clββ+Clδa δa+Clδr δr+

b
2V

Clp p+
b

2V
Clrr

Cm =Cm0 +Cmα
α+Cmδe

δe+Cmδf
δf+

c̄
2V

Cmq q

Cn =Cnββ+Cnδa δa+Cnδr δr+
b

2V
Cnp p+

b
2V

Cnrr

（5）

p、q、r

δa、δe、δr、δf

式中： 分别为滚转角速度、俯仰角速度、偏

航角速度； 分别为副翼、升降舵、方

向舵、襟翼的舵偏角，气动导数由文献 [18]给出，不

再赘述。

Fx、Fy、Fz

假设飞机受到的合力转化到机体轴之后，分量

为 ，得到力方程组为
u̇ = vr−wq−gsinθ+

Fx

m

v̇ = wq− ru+gcosθ sinϕ+
Fy

m

ẇ = uq− pv+gcosθcosϕ+
Fz

m

（6）

u、v、w m式中： 为 3轴机体轴速度分量； 为舰载机

的质量。

Obxbzb Ixy = Iyx = Iyz =

Izy = 0

由于舰载机关于 平面对称， 
，其他转动惯量为固定常量，已在表 1中给

出，可以得到舰载机的角动力学模型如下：
ṗ = (c1r+ c2 p)q+ c3L̄+ c4N

q̇ = c5 pr− c6

(
p2− r2

)
q+ c7 M

ṙ = (c8 p+ c2r)q+ c4L̄+ c9N

（7）

c1=
(
Iyy− Izz

)
Izz− I2

xz

/∑
c2=

(
Ixx − Iyy+ Izz

)
Ixz

/
∑

c3 = Izz
/∑

c4 = Ixz

/∑
c5 = Izz− Ixx/Iyy c6 =

Ixz/Iyy c7 = 1/Iyy c8 = Ixx

(
Ixx − Iyy

)
+ I2

xz

/∑
c9 = Ixx

/
∑ ∑

= IxxIzz− I2
xz

式中： ；

； ； ； ；

； ； ；

，  。

(p,q,r)根据舰载机的 3个角速度分量 及其姿态

角速度的关系，可以得到其运动方程组：
ϕ̇ = p+ (r cosϕ+qsinϕ) tanθ

θ̇ = qcosϕ− r sinϕ

ψ̇ =
1

cosθ
(r cosϕ+qsinϕ)

（8）

ψ̇ θ̇ ϕ̇式中： 、 、 为舰载机的姿态角速度。

将舰载机的机体坐标系中的状态量转化到气

流坐标系中，可以得到舰载机相对气流的速度和角
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度状态，如下：
V =

√
u2+ v2+w2

β = arcsin(v/V)

α = arctan(w/u)

（9）

将舰载机在机体坐标系中的线运动转化到地

面坐标系中，可以得到其导航方程组，如下：

ẋg = ucosθ sinψ+ v (sinϕsinθ sinψ+ cosϕcosψ)+

w (−sinϕcosψ+ cosϕsinθ sinψ)

ẏg = ucosθ sinψ+ v (sinϕsinθ sinψ+ cosϕcosψ)+

w (−sinϕcosψ+ cosϕsinθ sinψ)

ḣ = usinθ− vsinϕcosθ−wcosϕcosθ

（10）

ẋg ẏg ḣ式中： 、 、 为地面坐标系 3个轴上的线速度。

u = [δe, δf, δT]T x = [V,α,

q, θ,h,γ, γ̇]T

根据上述分析，可以确定舰载机的纵向控制

输 入 为 ， 纵 向 状 态 向 量 为

。 

1.2　甲板运动模型建立

为使后续的着舰仿真更加真实，需要建立合理

的甲板运动模型。本文采用文献 [19]提出的基于

Conolly线性理论的甲板运动模型。由于航母尺寸

和质量很大，且舰载机着舰时间较短，甲板运动可

以看作一个平稳的随机过程。考虑俯仰、滚转、沉

浮运动对着舰的影响，将白噪声通过成型滤波器生

成 3种运动模型，如下：

hS

N
=

1.16s(s+0.04)
(s2+0.16s+0.16)(s2+0.22s+0.3025)

θS
N
=

0.334 059s
(s2+0.22s+0.302 5)(s2+0.384s+0.409 6)

φS

N
=

0.238 350s
(s2+0.088 8s+0.139 6)(s2+0.12s+0.25)

（11）

hS、θS、ϕS

N

式中： 分别为甲板的沉浮、俯仰、滚转运

动； 为白噪声。

根据式 (11)，设定船速为 15.43 m/s可以得到甲

板 3种运动的仿真波形，分别如图 1～图 3所示。
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图 1    甲板沉浮运动波形

Fig. 1    Deck ups and downs movement

垂直方向上的高度变化是影响着舰点误差的

主要因素，图 4为理想着舰点垂直高度的变化（将

俯仰、滚转运动全部折算成理想着舰点的高度

变化）。

ωs =

0.2～0.7 rad/s

为减小由甲板运动引起的着舰误差，在距舰

800 m时需要引入甲板运动补偿器。甲板运动补偿

器是一个超前滞后网络 ，能够补偿系统在

频段的相位滞后和幅值衰减，使飞机

能够实时跟踪理想着舰点的垂直高度变化。甲板

运动补偿器为

GDMC (s) = 66×
[

s+3
s+7

][
0.2s2+0.7s+1

s3+9s2+27s+27

]
（12）

 

1.3　舰尾流模型建立

x

u1、v1、w1

u2、w2 u3、w3

u4、v4、w4

本文采用文献 [20]中的舰尾流模型，根据 MIL-

F-8785C军用规范，舰载机在 方向上距舰大约 800 m

时，开始受到舰尾流干扰，舰尾流主要由 4个分量

组成：①自由大气紊流分量 ；②雄鸡尾流

；③尾流的周期性分量 ；④尾流的随机

分量 。

ug、vg、wg假设 分别表示 3轴方向上受到的舰

尾气流，表示为
ug = u1+u2+u3+u4

vg = v1+ v4

wg = w1+w2+w3+w4

（13）

根据舰尾流模型，设定航母船速 15.43 m/s，得

到 3级海况下，舰尾流的仿真波形，如图 5所示。

舰尾流对舰载机着舰过程的影响主要体现在

空速、迎角以及侧滑角上，从而对舰载机的姿态和
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图 2    甲板俯仰运动波形

Fig. 2    Deck pitch movement
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图 3    甲板滚转运动波形

Fig. 3    Deck roll movement
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图 4    理想着舰点垂直高度变化波形

Fig. 4    Vertical height variation of ideal landing Point
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[ug,vg,wg]T

[u′g,v
′
g,w

′
g]

T

[u,v,w]T

[ubg,vbg,wbg]T

航迹产生影响。将舰尾流 3轴分量 经过

多次坐标转换，将其转换到机体坐标系中，得到

，将其与无扰动情况下的飞机线速度

相 加 得 到 舰 尾 流 扰 动 下 的 机 体 速 度

，那么舰尾流扰动下的空速、迎角以及

侧滑角如下：
V ′ =

√
u2
bg+ v2

bg+w2
bg

β′ = arcsin
(
vbg

/
V
′)

α′ = arctan
(

wbg
/

ubg

) （14）

 

2　PPO 算法

PPO算法基于 Actor-Critic框架，Actor网络输

出动作而 Critic网络输出状态价值函数。该算法在

一块信任区域内更新策略以保证策略性能的安全

性。PPO算法作为一种连续状态、连续动作空间的

算法，对于舰载机自动着舰的直接升力控制是很适

用的。

θrl πθrl假设 表示策略 的参数，PPO算法的优化目

标为

Lθrl (θ
′
rl) = −Eπθ′ rl

[
∞∑

t=0

γt
rl(γrlV

πθrl (st+1)−Vπθrl (st))

]
+

Est∼ν
πθ′ rl Ea∼πθ′ rl (·|st )

[
πθ′ rl (a |s )
πθrl (a |s )

Aπθrl (s,a)
]

（15）

θ′rl θrl s式中： 为相对于 来说更好的参数； 为某一状

a γrl

νπ(s) = (1−γrl)
∞∑

t=0

γt
rlP

π
t (s) 1−γrl

Pπ
t (s)

π t s

态； 为某一状态下采取的动作； 为折扣因子；

为 状 态 访 问 分 布 ，

为用来使概率加和为 1的归一化因子， 为采取

策略 使得智能体在 时刻状态为 的概率。

PPO算法对上述优化目标采用 PPO-截断的方

式，在目标函数中进行限制，以保证新旧参数的差

距不大，即

argmax Est∼νπθk Ea∼πθk (·|st )

[
min(

πθ′ rl (a |s )
πθrl (a |s )

Aπθk (s,a),

clip
(
πθ′ rl (a |s )
πθrl (a |s )

,1−ε,1+ε
)

Aπθk (s,a)
]（16）

clip(x, l,u) x [l,u]

ε

式中： 表示把 限制在 区间内。式 (16)
中的 为一个超参数，表示 PPO-截断的范围。

At优势函数 通过广义优势估计 （generalized
advantage estimation, GAE）的方法进行计算，优势函

数的表达式为

At = δt + (λγrl)δt+1+ · · ·+ (λγrl)kδt+k （17）

δt = rt +γrlV(st+1)−V(st) V(st)式中： 为时序差分误差，

为 Critic网络输出的状态价值函数。

PPO算法的伪代码如下：

→ Mfor episode = 1     do：
→ Nfor actor = 1     do：

πθrl k使用策略 在环境中执行 个时间步

A1,A2, · · · ,Ak计算优势函数

end for
Lθrl (θ

′
rl)计算目标函数

θrl← θ′rl更新网络参数

end for 

3　纵向自动着舰控制器设计

舰载机自动着舰采用飞行轨迹增量控制模

式。该模式通过控制飞机的航迹倾斜角来改变飞

行轨迹，动态响应更快，有利于航迹的精确控制。 

3.1　自动着舰期望高度指令的求解

X0 = −4 578.30 m
γ = −3.5°

首先设定飞机初始位置到理想着舰点的距离

，对舰下滑道是一条从理想着舰点

发出的射线，其角度规定为 ，初始高度为

H0 = −X0 tan(−γ/57.3) （18）

H0 = 280 m
x

RX(t) Xf(t)

XS(t) RX(t)

求得初始高度 。假设无甲板运动的

情况下，飞机到理想着舰点 方向的剩余距离为

，舰载机已经飞过的横向距离为 ，航母行

进的距离为 ，那么 的表达式为

RX(t) = −X0−Xf(t)+XS(t) （19）

根据横向剩余距离可以求解舰载机飞行基准
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图 5    舰尾流波形

Fig. 5    Airwake of the ship
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轨迹，如下：

hREF(t) = RX(t) · tan(−γ) （20）

hDP(t) hDP(t)

hDMC(t)

理想着舰点受甲板运动影响，在垂直方向上运

动的波形 前文已经给出，假设 经过甲板

运动补偿器之后为 ，那么期望高度指令的表

达式为

Hc(t) =
{

hREF(t) RX(t) > 800
hREF(t)+hDMC(t) RX(t) ⩽ 800

（21）
 

3.2　自动着舰基准航迹倾斜角指令的求解

基准航迹倾斜角指令通过几何计算得到。其

不同于对舰下滑道的倾斜角。在航母前进过程中，

对舰下滑道会随之移动，导致舰载机的实际航迹倾

斜角小于对舰下滑道的夹角，几何关系如图 6所示。

VS ψd

VS cosψd

Vp γref

γ

表示航母行驶速度矢量， 表示斜甲板的角

度 ， 表示航母行驶速度在斜甲板上的分

量。 为飞机地速， 为飞机的基准航迹倾斜角，

为对舰下滑道的夹角。根据图 6的三角关系 ，

可得

sin(γ+γref)
sinγ

=
VS cosψd

Vp
（22）

γ −3.5° γ γref

舰载机在自动着舰状态下，对舰下滑道的夹角

取为 ，由于 和 都很小，有

sin(γ+γref) ≈ γ+γref sinγ ≈ γ （23）

代入式 (22)，可得

γref =
VS cosψd−Vp

Vp
γ （24）

Vp = 70.016 8 m/s
γ = −3.5° VS = 15 m/s ψd = 11°

γref =

−2.75°

因此，在飞机地速 ，对舰下滑

道的夹角 ，船速 ， 时，通

过式 (24)可以计算出基准航迹倾斜角指令

。 

3.3　基于 PID 的直接升力控制器设计

基于 PID的飞行轨迹增量控制模式的框图如

图 7所示。舰载机通过襟翼的偏转产生直接升力，

可以迅速改变航迹倾斜角，实现对高度指令的跟踪。

这里需要注意的是，当襟翼偏转时，会产生俯

仰力矩，因此需要升降舵来平衡俯仰力矩，同时保

持迎角恒定。

图 7中，控制系统首先根据高度误差计算航迹

倾斜角增量指令，并与航迹倾斜角参考指令进行比

较，然后通过控制器得到期望航迹倾斜角速率，再

与实际航迹倾斜角速率作差后经过控制器得到襟

翼舵偏值。 

3.4　基于深度强化学习的直接升力控制器设计

为了降低控制器参数调节与优化的难度以及

对数学模型精度的依赖性，本文提出了一种基于

PPO算法的纵向直接升力控制器，控制框架如图 8
所示。

将舰载机看作待训练的智能体，其交互环境包

括甲板运动、舰尾流等，飞机模型以及交互环境均

在MATLAB/Simulink中搭建。

 

γ
γ

γ−(−γref)

Vs cosΨd

−γref

−γref

Vp

图 6    航迹倾斜角参考指令求解

γrefFig. 6    The solution graph for 
 

甲板运动
补偿

六自由
度舰载
机

q

H

α

舰尾流

动力补偿

控制器 控制器

−−

−

控制器

控制器

K

阻尼

V

VVc
δT

δf

δe

γ

γ

αc

γref

Hc

−− −

图 7    基于 PID的直接升力控制框图

Fig. 7    Traditional direct lift control block diagram
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在强化学习理论中，舰载机在着舰过程中的状

态 转 移 可 以 看 作 马 尔 可 夫 决 策 过 程 （Markov

decision process, MDP），即舰载机从一种状态转移

到下一种状态的概率只与当前状态和所采取的动

作有关，与之前的历史状态和动作无关，如下：

P (S t+1) = E [S t+1 = st+1|S t = st,At = at] （25）

st st+1

at

t at

式中： 为飞机某一时刻的状态； 为飞机下一时

刻的状态； 为飞机某一时刻采取的动作。飞机在

时刻采取动作 后会获得相应的奖励，如下：

rt = r (st,at) （26）

st at

rt st+1 (st,at,rt, st+1)

At Lθrl (θ
′
rl)

根据 PPO算法的流程，飞机智能体与着舰环境

交互多次，根据当前状态 采取动作 ，获得奖励

并且状态转移至 ，将元组 存放在

Mini-Batch中，当元组个数达到一定数量时，批量计

算 以及目标函数 ，并更新网络参数。基

于强化学习的直接升力控制器训练框图如图 9

所示。
 

3.4.1　状态-动作空间设计

本文选取一个 6维的状态空间，如下：

S = (H,He, θ,γ, γ̇,q) （27）

H He = Hc−H

θ γ

γ̇

q

式中： 为舰载机的高度； 为实际高度与

期望下滑道的纵向偏差； 为舰载机的俯仰角； 为

舰载机的航迹倾斜角； 为舰载机的航机倾斜角速

率； 为舰载机的俯仰角速度。

动作空间的维度为 1，为飞机襟翼的偏转，如下：

a = (δf) （28）
 

3.4.2　奖励函数设计

奖励函数在智能体训练的过程中起着至关重

要的作用，合理的奖励函数可以有效地引导智能体

进行学习。

奖励函数分为连续型和离散型，连续型奖励函

数计算量较大但可以提高训练过程的收敛性，对网
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图 8    基于深度强化学习的直接升力控制框图

Fig. 8    Deep Reinforcement Learning control block diagram
 

Mini-Batch

(s, a, r, s')

Actor

网络

Critic

网络

六自由度舰载机

广义优势估计
（GAE）

参数更新

参数更新

V(st), 
..., V(st+k) rt, 

..., rt+k

At, 
..., At+k

...

...

δf st+1

st

rt

...

...

图 9    控制器训练框图

Fig. 9    Controller training block diagram
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络结构的复杂度较低。而离散型奖励函数由于变

化的离散性，使得收敛速度变慢但可以引导智能体

在状态空间中找到更好的奖励区域。基于此，本文

采用混合型奖励函数，离散函数用于驱动智能体远

离不良状态，连续函数通过在目标状态附近提供平

滑奖励来提高收敛性。

还有一点值得注意的是，在训练过程中，智能

体只会学习如何最大化收益，如果想让其完成某些

指定任务，就必须将目标融入到奖励函数中。

高度误差的奖励函数为

RHe =


−0.2H2

e |He| > 10

63.25
√

1
|He|

0.04 < |He| ⩽ 10

400 |He| ⩽ 0.04

（29）

舵面偏转的奖励函数为

Rδf = −0.5δ2
f （30）

航迹倾斜角的奖励函数为

Rγ =

{
−(γref−γ)2 |γe| < 0.2

15 |γe| ⩾ 0.2
（31）

γe = γref−γ式中： 。

俯仰角速度的奖励函数为

Rq = −0.2(0−q)2 （32）

训练步进奖励为

Rstep = 30 （33）

终止训练奖励函数为

Rfinal =



10 000 H ⩽ 0,0 ⩽ He < 1.8

10 000 Hc ⩽ 0,−1 ⩽ He ⩽ 0

−30 000 H ⩽ 0,He ⩾ 1.8

−30 000 Hc ⩽ 0,He < −1

−30 000 θ > 20或θ < −20

−30 000 |He| ⩾ 25

−30 000 H > H0+5

−30 000 H ⩽ 0, (|Hd| ⩾ 5或(θ > 10或θ ⩽ 0))

（34）

Hc Hd H0式中： 为期望高度； 为舰载机的下沉率； 为

着舰的初始高度。

总奖励函数的表达式为

Rall = RHe +Rδf +Rγ +Rq+Rstep+Rfinal （35）
 

3.4.3　超参数设计

PPO算法中 Actor-Critic网络的结构以及超参

数设计如表 2所示。

Actor网络与 Critic网络均采用全连接结构，隐

含层激活用函数为 ReLu函数。Actor网络中，动作

均值的激活函数为 tanh函数，动作方差的激活函数

为 Softplus函数，根据概率分布进行高斯采样得到

具体的舵面偏转值。Loss function均采用 Adam优

化器进行梯度更新。 

3.4.4　控制律设计

µf

σ2
f

x =
[
H,He, θ,γ, γ̇,q

]T
y = [µf,σ2

f ]
T

假设 Actor网络输出的动作均值为 ，方差为

。均值与方差均通过 Actor网络计算得出。Actor

网络的输入为 6个状态的列向量 ，

经过 2个隐含层之后得到输出 ，约定：

zl
i l i al

i

l i

1） 变量 为第 层的第 个神经元，变量 为经

过激活函数后的第 层的第 个神经元。

Wl wl
i, j l−1

j l i

2）  表示权重矩阵，权重 表示第 层的

第 个神经元与第 层第 个神经元之间的权重。

z1 = [z1
1,

z1
2, · · · ,z1

127,z1
128]T

Actor网 络 第 1个 隐 含 层 的 输 入

，计算表达式为

z1 =W1 x =



z1
1 = w1

1,1H+w1
1,2He+w1

1,3θ+w1
1,4γ+

w1
1,5γ̇+w1

1,6q

z1
2 = w1

2,1H+w1
2,2He+w1

2,3θ+w1
2,4γ+

w1
2,5γ̇+w1

2,6q

...

z1
128 = w1

128,1H+w1
128,2He+w1

128,3θ+

w1
128,4γ+w1

128,5γ̇+w1
128,6q

（36）

a1 = [a1
1,

a1
2, · · · ,a1

127,a
1
128]T

Actor网 络 第 1个 隐 含 层 的 输 出

，计算表达式为

a1 = fReLU(z1) =



a1
1 = fReLU(z1

1)

a1
2 = fReLU(z1

2)
...

a1
128 = fReLU(z1

128)

（37）

 

表 2    算法参数设置

Table 2    PPO algorithm parameter setting table

参数 数值

PyCharm平台IP端口 127.0.0.1.500 00(地址)

Simulink平台IP端口 127.0.0.1.500 01(地址)

Actor网络结构 6×128×128×2
Critic网络结构 6×128×128×128×1
Actor网络学习率 1×10−3

Critic网络学习率 5×10−3

回合数 20 000
步数 1 500
γrl 0.99

λ 0.95

ε 0.2

训练前交互步数 2 048
交叉熵损失函数权重 0.01

小批次数据量 256
平均奖励计算回合数 10

动作界限值 30
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z2 = [z2
1,

z2
2, · · · ,z2

127,z2
128]T

Actor网 络 第 2个 隐 含 层 的 输 入

，计算表达式为

z2 =W2 a1 =



w2
1,1a1

1+w2
1,2a1

2+ · · ·+w2
1,127a1

127+

w2
1,128a1

128

w2
2,1a1

1+w2
2,2a1

2+ · · ·+w2
2,127a1

127+

w2
2,128a1

128

...

w2
128,1a1

1+w2
128,2a1

2+ · · ·+w2
128,127a1

127+

w2
128,128a1

128

（38）

a2 = [a2
1,

a2
2, · · · ,a2

127,a
2
128]T

Actor网 络 第 2个 隐 含 层 的 输 出

，计算表达式为

a2 = fReLU(z2) =



a2
1 = fReLU(z2

1)

a2
2 = fReLU(z2

2)
...

a2
128 = fReLU(z2

128)

（39）

z3 = [z3
1,z3

2]TActor网络输出层的输入 ，计算表达

式为

z3 =W3 a2 =

{
w3

1,1a2
1+w3

1,2a2
2+ · · ·+w3

1,127a2
127+w3

1,128a2
128

w3
2,1a2

1+w3
2,2a2

2+ · · ·+w3
2,127a2

127+w3
2,128a2

128

（40）

y = [µf,σ2
f ]

TActor网络输出层的输出 ，计算表达

式为

y =

[
µf

σ2
f

]
=

{
ftanh(z3

1)

fSoftplus(z3
2)

（41）

s

a µf σ2
f

在某一时刻，智能体的状态到达 ，此状态下动

作 服从均值为 、方差为 的正态分布：

a ∼ N(µf,σ2
f ) （42）

a则动作 的概率密度为

f (a) =
1√

2πσf
e−

(a−µf)2

2σ2
f （43）

襟翼偏转的表达式为

δf = δf0 + sample
[
N(µf ,σ

2
f )
]

（44）

δf0

σ2
f

µf

式中： 为襟翼配平值；sample为高斯采样函数，即

依照概率进行动作的选取。也就是说，某个具体动

作的概率密度越大，被选中的概率就越大。在训练

结束后，方差 很小，那么随机选取的动作将十分

逼近均值 。

纵向的升降舵及油门的控制仍采用经典的

PID控制器，控制律为

δe = δe0 +Kqq+
(

Kp+
1
s

Ki

)
(αc−α)+K∆δf （45）

δT = δT0 +

(
Kp+

1
s

Ki

)
(Vc−V) （46）

δe0 K = −Mδf

/
Mδe

Mδf和Mδe

δT0

式中： 为升降舵配平值； 为襟翼与

升降舵的解耦信号； 分别为襟翼和升降舵

的俯仰力矩系数； 为油门开度的配平值。 

4　仿真验证

本文的环境在 Simulink中搭建，包括舰载机的

动力学/运动学模型、着舰引导律、甲板运动模型、

舰尾流模型等，飞机参数使用 F/A-18的数据，训练

框架使用 Python3.8.10与 PyTorch1.13.0。基于深度

强化学习的直接升力控制器的回合奖励曲线如图 10
所示。
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图 10    回合奖励收敛曲线

Fig. 10    Episode reward curve
 

从图 10中可以看出，训练 8 000回合后，回合

奖励基本已经维持在 500 000以上并逐渐开始收

敛，在 9 440回合左右，达到 540 000的收敛均值。

控制器的平均奖励曲线如图 11所示。
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图 11    平均奖励收敛曲线

Fig. 11    Average reward curve
 

从图 11中可以看出，训练到 9 440回合时，奖

励均值（取训练过程中最新 50个 episodes的奖励求

平均）已经达到 540 000的收敛值。图 12为下滑道

跟踪曲线，图 13为下滑道跟踪误差曲线。
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Fig. 12    Glide track curve
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图 13    高度误差曲线

Fig. 13    Height error curve
 

H0 = 280 m本文设置的着舰的初始高度 ，图 12

中红色虚线为期望下滑道，黑色实线为实际下滑

道。根据图中的细节可以看出在 PPO控制器的作

用下，下滑道有 0.05 m左右的误差。通过图 13的

对比可以明显看出，PPO控制器作用下的高度误差

比 PID控制器更小，对于着舰过程中舰尾流以及甲

板运动的影响有更强的抑制作用。图 14为 PPO控

制器作用下的襟翼偏转曲线图。

本文采用的是增量控制，即舵偏值为减去配平

数值后的大小。从图 14中可以看出，对于 PPO控

制器，开始下滑的前 10 s为了快速跟踪标准下滑

道，襟翼偏转角度较大，达到 20°。10 s之后趋于稳

定，在 0值附近有一些微调。对于 PID控制器，稳

定后也处于 0值附近，但在着舰后期，受甲板运动

与舰尾流的影响，襟翼舵偏幅度比 PPO控制器作用

下的襟翼舵偏幅度大。图 15为不同控制器作用下

的航迹倾斜角曲线。

在着舰的前 10 s，PID控制器作用下的航迹倾

斜角调节幅度比 PPO控制器更小，10 s之后，PID

控制器对−2.75°的角度保持效果更差。在舰载机距

舰 800 m时 ，受到甲板运动以及舰尾流的影响 ，

PID控制器作用下的航迹倾斜角出现了更大幅度的

抖动。

舰载机的迎角曲线如图 16所示。
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图 16    迎角曲线

Fig. 16    Attack angle curve
 

从图 16中可以看出，在升降舵的作用下，迎角

基本保持在 9.928 9°的期望值附近。

舰载机的空速响应如图 17所示。

70 m/s
从图 17中可以看出，在油门的控制作用下，飞

机空速保持在 的期望值附近。 
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图 14    襟翼偏转曲线

Fig. 14    Flap deflection curve
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5　结　论

±0.2 m

1） 训练收敛后的 PPO控制器，实现了自动着

舰的精准控制，能够较好地跟踪期望下滑道，最大

跟踪误差基本控制在 以内。

(−3,−2.6)

2） PPO控制器对舰尾流有更强的抑制作用，在

距舰 800 m，受舰尾流干扰时，航迹倾斜角的抖动幅

度更小，控制在 的区间内。

3） 在 PPO算法的作用下，控制器的调节时间

更短，从高度误差、航迹倾斜角的结果中均可看出，

比起 PID控制器调节时间缩短了 2 s左右。

5°
4） PPO算法作用下的襟翼舵面偏转幅度更小，

稳定后舵偏角度控制在 以内，这对舵面有更好的

保护作用。

为使 PPO算法对自动着舰具有更好的控制效

果，仍需继续优化奖励函数以及算法的超参数，在

提高训练收敛速度的同时提高控制精度。同时，可

以考虑将升降舵以及油门开度的控制也替换为强

化学习的方法。
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Direct lift control technology of carrier aircraft landing based on
reinforcement learning

LIU Rendi，JIANG Ju*，ZHANG Zhe，LIU Xiang

(College of Automation Engineering，Nanjing University of Aeronautics and Astronautics，Nanjing 211106，China)

Abstract： The  direct  lift  control  method  of  automatic  landing  based  on  Proximal  Policy  Optimization  (PPO)
algorithm was proposed to solve the problem that it  is easy to touch ship due to disturbance of deck movement and
carrier air wake during automatic landing of carrier aircraft. The PPO controller takes six state variables of pitch angle,
height, flight path angle, pitch angle rate, height error and flight path angle rate as input and output as flap deflection
angle,  realizing  the  rapid  response  of  carrier  aircraft  in  different  landing states  of  flight  path  angle.  Compared with
traditional  PID controller,  the  Actor-Critic  network in  PPO controller  greatly  improves  the  calculation efficiency of
control quantity, and also reduces the difficulty of parameter optimization. The simulation experiment in this paper is
based  on  the  dynamics/kinematics  model  of  F/A-18  aircraft  constructed  in  Matlab/Simulink.  The  intensive  learning
and training environment built on PyCharm platform is used to realize the data interaction between the two platforms
through user datagram protocol (UDP) communication. The simulation results show that the proposed method has the
characteristics of fast response speed and small dynamic error, and can stabilize the landing height error within ±0.2 m,
with high control accuracy.

Keywords： carrier  aircraft  landing； reinforcement  learning；proximal  policy  optimization  algorithm；direct  lift
control；UDP communication
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