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摘 要:高超声速飞行器再入飞行段需要反推力器进行辅助姿态控制，控制力矩向气动舵面和反推力
器的合理分配是再入飞行控制的一个关键问题。文章考虑燃料消耗、舵面偏转状态和误差三要素，将
控制分配视为一个多目标优化的问题，提出了一种改进的多目标遗传算法。引入一种改进的模拟退
火算法提高局部搜索能力;为保证种群的多样性，提出了一种改进的小生境技术，将距离参数设置为
动态的函数，并引入种群的繁殖代数。分别设计燃料消耗、舵面偏转和误差的代价系数、约束条件等，
获得多目标 Pareto 解集，并基于模糊逻辑，在最优解集中寻获最优解。通过仿真验证了方法的有
效性。
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高超声速飞行器的再入段空间上经历临近空

间、稀疏大气层和稠密大气层，速度上经历跨音速、
超声速和高超声速。需要进行反推力器进行辅助姿
态控制［1-2］。反推力器是利用质量喷射排出，产生
与质量喷射方向相反的作用力，具有控制力矩大、响
应快、机动能力强等优点［3］，但是过度依赖反推力
器进行控制，会带来推进剂燃料消耗，控制精度不

高，甚至控制极限环［4-5］或诱发挠性振动［6-7］。因此
如何合理进行反推力器和舵面的控制力矩分配是一

个关键的问题。
对于控制分配算法，国内外的科研工作者取得

了很多研究成果，具体可归纳为 2大类: 基于非优化
的分配算法和优化的算配方法，基于非优化的方

法［8-12］如按比例系数分配、按逻辑选择分配、按姿态
控制误差分配、按指令需求分配、链式递增法分配
等; 优化方法［13-16］主要包括广义逆法、二次规划法
以及线性规划法等。但是这些多是针对单目标优化
问题。
考虑工程实际情况，如果为了节省燃料消耗，则

必然是尽量用舵面来实现控制，但如果处于临近空

间或稀疏大气层，动压小、舵面效率低，并且偏转角
度和角速率比较大，极易引发震荡。并且在姿态角

与指令角度偏差较大时，节省燃料和快速跟踪又是

一对矛盾的指标。
因此本文根据再入段飞行环境和执行机构特

点，考虑燃料消耗、舵面偏转状况以及跟踪误差大
小，将控制力矩向反推力器和舵面的分配视为一个

多目标优化问题，提出一种改进的多目标遗传算法:

引入改进模拟退火算法，提高整个 Pareto 前缘的搜
索能力，增强了多目标遗传算法的局部搜索强度; 并

提出一种改进的小生境技术，动态调整距离参数，同

时引入种群的繁殖代数，既保证了进化初期个体都

有较大的差异，又能进一步保证种群的多样性。随
后结合模糊算法设计，在 Pareto 最优解集中获得最
优个解，最后通过仿真验证控制分配算法的有效性。

1 基本概念

1. 1 多目标优化问题数学描述
多目标优化问题 ( multi-objective optimization

problem，MOP) 是指在一个大的系统下，使得多个
目标或指标在给定区域上经过权衡折中，都尽可能

好的优化问题［17］。一般 MOP 由一组目标函数和相
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关约束组成，如对于有 n个决策变量，m个目标函数
的 MOP 可作如下数学描述［18］:

min
X∈Ω

Y = F( X) = ( f1( X) ，f2( X) ，…fm( X) )

s．t
gi( X) ≤ 0 i = 1，2，…，p

hj( X) = 0 j = 1，2，…，q{ ( 1)

式中: X = ( x1，x2，…，xn ) Ｒn是 n维决策向量; Y =

( y1，y2，…，ym )  Ｒm 是 m维的目标空间; gi( X) ≤
0( i = 1，2，…，p) 是 p个不等式约束; hj( X) = 0( j = 1，
2，…，q) 是 q个等式约束。
1. 2 Pareto解集
多目标优化中的最优解通常称为 Pareto 最优

解，它是由 Vilfredo Pareto 在 1896 年提出的［19］。先
给出如下的定义。
定义 5. 1 对于多目标优化问题 minF( X) ，如

果 Ω满足:
Ω = { X∈ Ｒn | gi( X) ≤ 0，hj( X) = 0

( i = 1，2，…，p; j = 1，2，…，q) } ( 2)
则称 Ω为可行解．
定义 5. 2 对于多目标优化问题 minF( X) ，Ω

为可行解，设 X1，X2 ∈ Ω。若 F( X1 ) ≤ F( X2 ) 则称

X1 比 X2 优越; 若 F( X1 ) ＜ F( X2 ) 则称 X1 比 X2 更

优越。
定义 5. 3 对于多目标优化问题 minF( X) ，Ω

为可行解，设 X* ∈ Ω。如果比 X* 更优越的 X∈ Ω
不存在，则称X* 为弱Pareto最优解; 若X* 比任何X
∈Ω都优越，则称X* 为完全Pareto最优解; 若比X*

优越的 X∈ Ω不存在，则称 X* 为强 Pareto最优解。
定义 5. 4 对于多目标优化问题，它的最优解

集定义为:

P* = { X* } = { X∈ Ω |  X' ∈ Ω，
fj( X') ≤ fj( X) ，( j = 1，2，…，m) } ( 3)

定义 5. 5 Pareto 最优解集 P* 包含的所有

Pareto最优解对应的目标函数值构成的曲面称为
Pareto最优边界或是 Pareto前缘。

2 多目标遗传算法及其改进

针对式( 1) 描述的多目标优化问题，1967 年，
Ｒosenberg在他提出了多目标遗传算法［20］( Multi-ob-
jective Genetic Algorithm，MOGA) 。Srinivas 和 Deb
于 1995年提出的非劣分层遗传算法［21］( Non－domi-
nated Sorting Genetic Algorithm，NSGA) ，2002年 Deb

K 等人改进了 NSGA 算法，提出了 NSGA-Ⅱ算
法［22］。在本文的控制分配研究中，我们对 NSGA-Ⅱ
算法加以改进，应用到分配算法中，实现控制力矩向

气动舵面和反推力器的分配。
2. 1 改进模拟退火算法
为弥补遗传算法全局搜索能力强但是局部搜索

能力较差的缺陷，本文在遗传算法中引入模拟退火

算法，增强局部搜索能力，提高算法的效率。模拟退
火基本过程如下:

1) 给定初始温度 T及初始点，并把它作为当前
的最优点，设定退火速度为 K，最低温度 T0 ;

2) 计算该点的函数适应值 E = f( x) ;
3) 按照由生成函数 g( Δx，T) 确定的概率选择

Δx，产生一新点 Xn 为 x + Δx，并计算新的目标函数
值 En = f( Xn ) ，按照由接收函数 h( ΔE，T) 确定的概
率将 X设定为 Xn，E设为 En，其中 ΔE = En － E为目
标函数增量;

4) 若 ΔE≤ 0，则接受新点为当前最优点，作为
下一次模拟的初始点; 若 ΔE ＞ 0，则计算新接受点
概率: 若 exp( － ΔE /T) ＞ ε，ε 为［0，1］的随机数，
也接受新点为当前最优点，否则拒绝，维持先前点

的值;

5) 增加迭代次数 K，如果 K 达到最大迭代次
数，停止迭代，否则返回步骤 2) 。
将模拟退火算法应用到本文的多目标优化问题

时，需要对算法进行改进: 在第 3) 步中，根据产生的
新点，改进原先只计算一个目标函数值，而需计算该

新点的各个子目标函数值，并计算各个子目标函数

的增量 ΔEi( i = 1，2，…，N) ，其中 N为个体的目标数
目。在随后步骤( 4) 中，若所有 ΔEi ≤ 0，则接受该
新点，作为当前的最优点; 否则针对 ΔEj ＞ 0( j = 1，
2，…，n) 部分，计算如下范数:

ΔE =‖Δ j‖ = Δ2
1 + Δ2

2 + … + Δ2槡 n ( 4)
式中: n为新点对应的子目标函数值大于旧点子目
标函数值的个数。 随后计算新接受点概率，若
exp( － ΔE /T) ＞ ε ，接受新点为当前最优点，否则拒
绝，维持先前点的值。
2. 2 改进小生境技术
小生境技术是以自然界中“物以类聚，人以群

分”的规律发展起来的。其基本思想是: 比较群体
中每两个个体之间的距离，当 2 个个体距离近到小
于某一个规定值 L时，根据个体适应度值，对适应度
低的个体处以一个惩罚函数，极大降低其适应度值，
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使其在后面的进化中淘汰的概率变大。因此在距离
L之内将只保留一个优良的个体，从而保证了种群
的多样性，又使个体在整个约束空间分散开。
但是距离参数 L 是人为设定的，为了维护种群

的多样性，若 L值过大，则在距离 L之内可能存在多
个优良个体，必然有优良个体被逐渐淘汰，导致收敛

速度变慢，甚至无法找到全局最优解; 若 L 值较小，
则种群多样性无法保持，又容易出现早熟现象。因
此必须合理的选择距离参数 L，才能充分发挥小生
境的优势，保重种群的多样性，搜索到最优解。
为此本文提出了一种改进的小生境技术，将距

离参数 L设置为动态的函数，并引入种群的繁殖代
数。在小生境淘汰运算中，个体之间的距离采用下
式计算:

dij =‖Mi － Mj‖ = ∑
q

n = 1
［fin( x) － fjn( x) ］槡

2

( i = 1，2，…，M + N － 1; j = i + 1，…，M + N)
( 5)

式中: Mi、Mj分别为种群中第 i个和第 j个个体对应
的目标向量。在获得每个个体之间的距离后，求取
所有距离的平均值 L'

L' = ∑
M+N－1

i = 1
∑
M+N

j = i+1
dij /∑

M+N－1

i = 1
∑
M+N

j = i+1
( 6)

引入种群的繁殖代数 t，将距离平均值进行修正，得
到改进的距离参数动态函数为:

L = L' / t ( 7)
当 dij =‖Mi － Mj‖ ＜ L时，说明 2个个体对应的目
标函数值靠的很近，需要对适应度函数加以惩罚函

数。从而通过动态调整距离参数 L，保证了进化初
期个体都有较大的差异，又能进一步保证种群的多

样性需求。
至此根据遗传算法的原理，以及2. 1和2. 2小节

的算法改进，可得到最终算法步骤为: 首先随机生成

具有 N个个体种群 P( t) ，并求出各个个体的适应度
Ei( i = 1，2，…，N) ，根据适应度值进行非支配性排
列，进行交叉、变异操纵产生子代种群 Q( t) 。将种
群 P( t) 和 Q( t) 合并成一个具有 2N个个体的种群
Ｒ( t) ; 随后通过模拟退火算法进行局部搜索得到
Ｒ'( t) ; 之后再 Ｒ'( t) 基础上，进行小生境运算，对适
应度较低的个体进行惩罚得到 Ｒ″( t) ，增加种群多
样性; 重新进行种群非支配性排序，进一步获得N个
种群作为新一代的父种群，判断终止条件，最后获得

分布均匀的 Pareto最优前沿。

3 基于改进遗传算法的 Pareto 解集
实现

3. 1 适应度函数设计
对于多目标遗传算法，适应度函数 F( X) 如( 1)

式表示。其中 f1到 fm为考虑不同优化指标时的适应
度函数; 写为向量形式为 F。X为决策变量，本文研
究如何将指令力矩分配为舵面力矩和反推力器力

矩，记为 X =［x1，x2］
T。x1 和 x2 分别表示分配到气

动舵面和反推力器的力矩。
因决策变量只有 2 个，这时就不能够将适应度

函数取为线性的形式，因此考虑将适应度函数设计

为如下非线性形式:

f1 = c11x
n
1 + c12x

n
2

f2 = c21x
n
1 + c22x

n
2

f3 = c31x
n
1 + c32x

n
2

{ ( 8)

式中: cij( i = 1，2，3 j = 1，2) 是各适应度函数的代价
系数。代价系数越大，说明其对应的力矩的所需的
代价越大。在设计过程中 n越大，函数非线性越强;
而 n越小，函数越接近线性的。权衡考虑，本文选取
为 1. 4。
3. 2 代价系数设计

① 考虑舵面情况时的代价系数设计
设计系数 c11 时，主要考虑下面 2 个因素:① 舵

面偏转角度。偏转角度越远离其配平点，c11 越大，
认为 c11 和远离配平点距离成线性关系。② 舵面偏
转速率。速率越大稳定性越差，并可能出现震颤。
因此偏转速率过大时，应增大 c11 值，使气动舵面尽
量少分配力矩，保证操纵稳定性。此处设计系数 c11
与舵面偏转速率之间成指数关系。因此将系数 c11
设计成如下的形式:

c11 = k11 | δe － δtrim | + k12e
k13 δe ( 9)

式中: k11是对舵面偏转角度的增益，设置 k13是为了
防止偏转速度过大时指数项过大，超过计算机运算

范围。调整 k11和 k12的值可以调整舵面偏转角度和
舵面偏转速率对代价系数 c11 的影响程度。
在对系数 c12 设计时，可将其设计为一个常数项

k14，它的物理意义是: 当飞行器状态改变，使得 c11接
近 c12 值的时候，应当尽量将指令力矩均等分配给气
动舵面和反推力器。

② 考虑燃料消耗时的代价系数设计
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再入初始阶段飞行器携带燃料较为充足，这时

对反推力器的使用限制应较小，代价系数也较小。
随着高度不断降低，燃料不断减少，应逐渐增大对反

推力器的使用限制，增大对应的代价系数。同时由
于是否要消耗燃料，很大一部分原因是大气密度随

高度变化，引起动压变化，导致舵面效率变化，所以

将其反推力器代价系数设计为高度的函数，高度越

大，代价系数越小。我们将其设计为如下反比的
关系:

c22 = k22 /h ( 10)
式中: 系数 k22可由设计者进行调整。气动舵面对应
的代价系数 c21，设计为定值常数。

③ 考虑误差情况时的代价系数设计
随着实际姿态角和指令姿态角之间的误差不断

减小，反推力器对应的代价系数也经历了一个从小

变大的过程，因此将代价系数与误差之间的关系设

计为反比例关系，优点是当误差减小到一定程度后，

代价系数会迅速增大，是线性关系所无法表示的。
所以反推力器对应的代价系数 c32 与姿态角误差 δ
之间的关系为:

c32 = k32 /δ ( 11)
此处，误差我们使用误差百分比来表示。考虑误差
情况，是为使控制过程满足快速性需求。气动舵面
所对应的代价系数也只设计为一个常数，记为

k31。
3. 3 约束条件设计
由 3. 1节 x1，x2 含义可知，存在如下等式约束:

x1 + x2 = Mc ( 12)
式中: Mc 表示控制器给出的总指令力矩。
对于不等式约束，这里只考虑舵面限制。要求

分配到气动舵面上的力矩不能使舵面超过其最大偏

转角。用公式表示为:
x1 ≤ Mm ( 13)

式中: Mm为舵面最大偏转角 δm所对应的力矩，它们

之间的关系为:

Mm = 1
2 ρ

V2ScCMδm，CMδm
= 0. 0292( δm － α)

( 14)
3. 4 参考点选取
对( 8) 式～ ( 11) 式进行合并后得到

f1 = ( k11 | δe － δtrim | + k12e
k13 δe ) xn

1 + k14x
n
2

f2 = k21x
n
1 +

k22
h
xn
2

f3 = k31x
n
1 +

k32
δα

xn
2













( 15)
考虑 3种情况时的参考点分别选择为:
1) 舵偏角与配平舵偏角之间的角度 δ 0 取 10°，

舵面偏转速率 δ0 取 40° /s。
2) 燃料消耗参考点取高度为 75 km 时的燃料

消耗。
3) 迎角误差参考点取误差为 45%。
因此对于每一次控制分配，通过多目标遗传算

法，都可以得到一组综合考虑了舵面、燃料消耗( 高
度) 以及误差三要素的 Pareto解集。
3. 5 Pareto解集仿真
为验证解集获取的有效性，对姿态角控制的某

一点进行力矩分配，k11，k12，k13，k14，k21，k22，k31，k32
设 计 为: ［0. 1，0. 1，0. 1，6. 5，6. 5，487. 5，6. 5，
2. 925］。［δe，δtrim，δe，h，Mc，δ，n］的取值为: ［5，3，
20，60 000，1 000，0. 45，1. 4］。仿真结果如图 1和图
2所示。

图 1 分配到气动舵面的指令力矩

图 2 分配到反推力器的指令力矩
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由于飞行器的气动舵面情况较为良好; 飞行高

度也接近参考高度，燃料使用限制中等; 迎角误差就

在参考点附近。因此，预期分给气动舵面的力矩与
分给反推力器的力矩相近。从图 1 和图 2 结果可
知，寻优结果与预期相符，并且使用改进的多目标遗

传算法得到的 Pareto 解分布均匀，这是由于在排序
过程中考虑了拥挤距离。与我们所希望得到的结果
一致，种群的多样性，即解的多样性可以使得每一个

优化指标都被考虑。在下面选取最终解时，便可以
根据所侧重的优化指标来选取。

4 基于模糊控制的最终分配结果选取

根据多目标遗传算法，可得到多组分配结果，即

Pareto解集，必须在这些 Pareto 解集中选取一组解
当作最终的分配结果。虽然这些非劣解都是考虑了
舵面、燃耗和误差三要素，但若随意选择必然盲目而
且为难。考虑到通过多目标遗传算法，得到多组分
配结果的同时也得到了其对应的多组适应度函数

值，因此考虑选择一组结果，使得这组适应度函数值

之间的某种线性组合最小，用公式表示为:

minf = w1 f
2
1 + w2 f

2
2 + w3 f

2
3 ( 16)

w1，w2，w3为权重系数，通过w1，w2，w3则可对最终的

选取倾向进行调整。比如当 w3 过大时，就需要找适

应度函数 f3 尽量小的那组解。
考虑只能用舵面情况较好、较差，燃料消耗不

多、过多，误差很大、不大等词语来描述 3 个要素的
状态，很难用明确的数值来对其进行计算和分析，本

文采用模糊控制方法来从众多的非劣解中进行最终

分配结果的选取。
4. 1 解集选取模糊算法设计
本文中模糊控制器是一个三输入三输出的控制

器。控制器的 3 个输入与上述代价系数相对应，为

使模糊控制器输入更加直观，将输入修改为与参考

点的偏差，即 Econ，Eh 和 Eδ :①Econ 表示舵面情况信

息的 δcon 与其参考点之间的距离，是舵面偏转速率
与舵面偏角函数，取线性关系 δcon = m1 | δe － δtrim | +

m2
δe，| δe － δtrim | 为舵面偏角与配平舵偏角之间的

距离，δe 为舵面偏转速率;②考虑燃料消耗情况时，
转化为考虑与高度的关系，因此 Eh 表示高度 h与参
考高度之间距离;③Eδ 表示迎角误差与参考点之间

距离。3个输出分别为最终求取分配结果时所需要
的权重系数 w1，w2，w3。
输入变量 Econ，Eh，Eδ 和输出变量 w1，w2，w3 均

采用{ 很小，较小，适中，较大，很大} 描述，各变量的

模糊子集均为{ vs，rs，mo，rb，vb} ，并采用三角形的
隶属度函数。同时根据如下 2条原则来进行设计:

1) 输入量越大，对应的输出量越大。比如 Econ

输入量大，进行力矩分配时就要尽可能多的考虑舵

面情况，使所对应的适应度函数值尽可能小，其余 2
个适应度函数要尽量向该量妥协。

2) 当 3个输入量相差不大时，先考虑高度，其
次考虑舵面，最次考虑误差。由于随着再入高度的
变化，飞行的燃料、动压、舵面控制效益都会随之改
变，所以应该将高度对应的输入量作为首要考虑条

件; 舵面情况的好坏直接影响飞行稳定性和操纵性，

应该放在次要考虑的位置; 而误差情况反映快速性

需求，可作为最次考虑条件。
4. 2 最终分配结果选取仿真
根据以上设计好的模糊控制器搭建仿真模型，

［δe，δtrim，Mc，n］取值为: ［12，10，30 000，1. 4］，系数
k11，k12，k13，k14，k21，k22，k31，k32 设计为: ［0. 1，0. 1，
0. 1，6. 5，6. 5，487. 5，6. 5，2. 925］，分别按燃耗
( 高度) 、舵面偏转速率、误差变化情况进行 3 组
仿真。

① 第一组: 力矩分配随高度变化仿真。

图 3 迎角误差 5%、舵面偏转 25° /s 图 4 迎角误差 45%、舵面偏转 25° /s 图 5 迎角误差 85%、舵面偏转 40° /s
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② 第二组: 力矩分配随舵面偏转变化仿真。

图 6 高度 45 km、迎角误差 5% 图 7 高度 75 km、迎角误差 45% 图 8 高度 105 km、迎角误差 85%

③ 第三组为力矩分配随迎角误差变化仿真。

图 9 高度 45 km、舵面偏转 25° /s 图 10 高度 75 km、舵面偏转 25° /s 图 11 高度 105 km、舵面偏转 55° /s

由仿真结果分析可知: 高度越低( 燃料越少) 、
舵面偏转速率越小、迎角误差越小，则力矩越趋向于
分配给气动舵面; 反之力矩越趋向于分配给反推力

器。但实际上这 3种因素的变化趋势并不一定使力
矩分配向同一方向侧重，这时就应根据模糊控制器

输出的权重系数进行选择。从 3组仿真结果可以看
出，当 3种因素发生冲突时，首先考虑的是高度因
素，其次考虑舵面偏转情况，最后考虑误差因素。这
与前面所设计的模糊控制规则相符，验证了该算法

的有效性。

5 结 论

本文将再入段飞行控制力矩向舵面和反推力器

分配视为一个多目标优化问题，考虑燃料消耗、舵面
偏转情况和误差大小三要素，提出一种改进的多目

标优化算法，引入改进模拟退火算法，以提高遗传算

法的局部搜索能力，并提出了一种改进的小生境技

术，既保证了进化初期个体的较大差异，又提高了种

群的多样性。通过分别设计适应度函数、代价系数、
约束条件等，获得 Pareto最优解集，在模糊逻辑的基
础上，从最优解集的基础上获得最优解。仿真结果
表明，设计的控制分配方法能很好的体现燃料消耗、
舵面偏转和误差大小三方面影响因素，方法有效可

行，为再入段控制分配的研究提供一定的工程应用

价值。
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Ｒeentry Flight Control Allocation Ｒesearch Based on Improved
Multi-Objective Genetic Algorithm

Yao Congchao1，2，Wang Xinmin2，Chen Xiao2，Yin Haitao2
1．No．38 Ｒesearch Institute of China Electronics Technology Group Corporation，Hefei 230031，China
2．Department of Automatic Control，Northwestern Polytechnical University，Xi'an 710072，China( )

Abstract: The reentry of the hypersonic vehicle requires reaction thruster to assist attitude control． How to allocate
the control moment to aerodynamic surfaces and reaction thruster properly is a key problem． The fuel consumption，
the surface deflection and the error are considered in this paper． An improved multi－objective optimization genetic
algorithm is proposed when regarding control allocation as a multi－objective optimization problem． A modified simu-
lated annealing algorithm is introduced． An improved niche selection technology is put forward to maintain the popu-
lation diversity． The distance parameter is set as a dynamic function and generation quantity of the population is in-
troduced at the same time． The cost coefficient and constraint are designed respectively to obtain Pareto optimal so-
lutions set． On the basis of fuzzy logic，the optimal solution is selected． Finally effectiveness is verified by simula-
tion．

Key words: hypersonic vehicles，reentry，genetic algorithms，multiobjective optimization，control allocation，pa-
reto-optimal solutions，fuzzy logic
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