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摘要：　 研究了自适应 Ｇａｕｓｓ 伪谱法解决太阳帆板展开过程中航天器姿态最优控制的问题．由于帆

板展开过程在工程应用中存在控制受限、状态受限、航天器姿态初始和终端状态受限等约束条件，
航天器姿态控制问题可以看作是满足上述约束条件和边界条件，同时实现性能指标函数最优的最

优控制问题．采用自适应 Ｇａｕｓｓ 伪谱法，通过判断时间区间是否需要细分及时间区间上节点数量是

否需要增加，最大限度地提高计算效率，得到满足精度要求的帆板展开最优控制问题的解．最后对

太阳帆板展开过程进行仿真，获得较好的姿态运动优化轨线及控制规律，论证了该方法在姿态控

制问题中的有效性．
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引　 　 言

太阳帆板作为航天器能量来源装置，通常状态折叠在运载工具内，入轨后展开成工作状

态．由于进入轨道后的航天器位置和姿态不受控，航天器主体与太阳帆板运动相互耦合导致航

天器姿态发生变化［１］ ．为使航天器主体在运动结束后达到目标姿态，研究帆板伸展过程的控制

规律变得尤为重要［２］ ．Ｆｅｒｎａｎｄｅｓ 等对近似最优控制方法进行研究，并利用该方法求解空间机

械臂问题［３］ ．孙凯和戈新生等［４］采用粒子群优化算法和遗传算法对帆板伸展过程的控制规律

进行了研究．
基于全局插值的 Ｇａｕｓｓ 伪谱法（ＧＰＭ）在理论上，其 Ｋａｒｕｓｈ⁃Ｋｕｈｎ⁃Ｔｕｃｋｅｒ （ＫＫＴ）条件与一

阶必要条件的离散形式相等，这就保证了其解的准确性［５］ ．全局插值 Ｇａｕｓｓ 伪谱法具有结构简

单、解收敛半径大、收敛速度快、精度高的优点［６⁃８］ ．但是当插值多项式的阶次较高时，会导致

Ｊａｃｏｂｉ（雅克比）矩阵与 Ｈｅｓｓｅ（海赛）矩阵维数过高，导致计算量激增，甚至运算无法进行［９⁃１０］ ．
自适应 Ｇａｕｓｓ 伪谱法（ｈｐ⁃ＧＰＭ）是在 Ｇａｕｓｓ 伪谱法的基础上，与自适应方法相结合，针对

误差不满足要求的时间区域，通过增加时间片段或插值节点来提高精度，而在精度满足要求的
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区域不做变动，这对提高计算效率有着显著的效果．本文将自适应 Ｇａｕｓｓ 伪谱法用于求解太阳

帆板展开最优控制问题，以提高求解效率及最优解的稳健性．

图 １　 链式多体系统

Ｆｉｇ． １　 Ａ ｃｈａｉｎ ｍｕｌｔｉ⁃ｂｏｄｙ ｓｙｓｔｅｍ

１　 太阳帆板系统模型

设带太阳帆板航天器是由航天器主体 Ｂ１、连接板 Ｂ２、内板 Ｂ３、外板 Ｂ４ 这 ４ 个刚体通过 ３

个圆柱铰 Ｏ ｊ（ ｊ ＝ ２，３，４） 构成的多刚体系统（见图 １） ．以系统总质心为原点 Ｏ，建立坐标系

（Ｏ⁃ＸＹ），建立刚体Ｂ ｉ（ ｉ ＝ １，２，３，４） 连体坐标系（Ｏｉ⁃ｘｉｙｉ） ．各刚体 Ｂ ｉ 的内铰链 Ｏｉ 至外铰链Ｏｉ ＋１

的距离为 ｌｉ，质心Ｃ ｉ 至内铰链的距离为 ｃｉ（ ｉ ＝ １，２，３，４），其中 ｃ１ ＝ ０．设系统中心惯量矩为 Ｊ１，总
质量为 ｍ，组成航天器各刚体质量为 ｍｉ（ ｉ ＝ １，２，３，４） ．系统增广体铰矢量为［４］

　 　 ｂ ＝ ｂｉｊ[ ] ， ｂｉｊ ＝

－ ｂｉｅｉ （ ｉ ＞ ｊ），
（ｃｉ － ｂｉ）ｅｉ （ ｉ ＝ ｊ），
（ ｌｉ － ｂｉ）ｅｉ （ ｉ ＜ ｊ），

ì

î

í

ï
ï

ïï

（１）

其中

　 　 ｂｉ ＝
１
ｍ (ｍｉｃｉ ＋ ｌｉ∑

４

ｋ ＝ ｉ＋１
ｍｋ ) 　 　 （ ｉ ＝ １，２，３，４） ． （２）

设各分体质心 Ｃ ｉ 相对总质心 Ｏ 的矢径为 ρ ｉ（ ｉ ＝ １，２，３，４）， 由式（１）得到

　 　 ρ ｉ ＝ ｃｉｅｉ ＋ ∑
ｉ －１

ｋ ＝ １
ｌｋｅｋ － ∑

４

ｋ ＝ １
ｂｋｅｋ 　 　 （ ｉ ＝ １，２，３，４） ． （３）

在外力矩为零的情况下，航天器系统相对总质心 Ｏ 的动量矩守恒［１］ ．设系统的起始动量矩

Ｈ０ ＝ ０， 有

　 　 ∑
４

ｉ ＝ １
（Ｊｉ·ω ｉ ＋ ρ ｉ × ｍｉ ρ ｉ） ＝ ０． （４）

考虑 ω ｊ ＝ ω０ ＋ ∑
ｊ

ｉ ＝ １
ρ ｉ·θ ｉ， 由式（３）、（４）可以导出

　 　 Ｉｚϕ１ ＋ ［ － （Ｉ２ｚ ＋ Ｉ３ｚ ＋ Ｉ４ｚ）］θ １ ＋ （Ｉ３ｚ ＋ Ｉ４ｚ）θ ２ － Ｉ４ｚθ ３ ＝ ０， （５）
ϕ１ 为与航天器主体 Ｂ１固结的 ｘ１ 轴相对惯性坐标轴 Ｘ的转角，θ ｊ（ ｊ ＝ １，２，３） 为太阳帆板各分体

的相对转角，Ｉｚ 为系统的总等效转动惯量矩：

　 　 Ｉｚ ＝ ∑
４

ｊ ＝ １
Ｉｊｚ ＝ ∑

４

ｊ ＝ １
(Ｊ ｊ ＋ ∑

４

ｉ ＝ １
∑

４

ｋ ＝ １
ｍｉｂ ｊｋｂｉｋｃｏｓ θ ｊ )， （６）

Ｉｊｚ 为太阳帆板分体 Ｂ ｊ 相对总质心 Ｏ 的等效转动惯量矩．式（５）对太阳帆板在展开过程的非完

整约束进行了描述，表明展开过程中帆板运动对主体姿态产生扰动．
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选取系统位形坐标为状态变量，即 ｑ ＝ （ϕ１，θ １，θ ２，θ ３） Ｔ，相对角速度 θ ｉ（ ｉ ＝ １，２，３） 为输入

变量，即 ｕ ＝ （ｕ１，ｕ２，ｕ３） Ｔ ＝ （θ １，θ ２，θ ３） Ｔ， 建立系统状态方程：
　 　 ｑ ＝ Ｂ（ｑ）ｕ， （７）

其中

　 　 Ｂ（ｑ） ＝

Ｂ１ Ｂ２ Ｂ３

１ ０ ０
０ １ ０
０ ０ １

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

，

　 　 Ｂ１ ＝ （Ｉ２ｚ ＋ Ｉ３ｚ ＋ Ｉ４ｚ） ／ Ｉｚ， Ｂ２ ＝ － （Ｉ３ｚ ＋ Ｉ４ｚ） ／ Ｉｚ， Ｂ３ ＝ Ｉ４ｚ ／ Ｉｚ ．

２　 太阳帆板姿态控制问题描述

非线性最优控制问题是指性能指标、状态方程或约束条件中存在非线性函数项的最优控

制问题，由于非线性项的存在，使得最优控制难以获得解析解．本文对帆板展开过程中姿态最

优控制问题进行研究，取太阳帆板关节处消耗能量为指标，建立性能指标函数：

　 　 Ｊ ＝ ∫ｔｆ
ｔ０
〈ｕＴｕ〉ｄｔ， （８）

式中 ｔ０ 和 ｔｆ 分别为初始时刻和末端时刻．帆板展开姿态控制问题可描述为

问题 Ａ

　 　 ｍｉｎ Ｊ ＝ ∫ｔｆ
ｔ０
〈ｕＴｕ〉ｄｔ

　 　 ｓ．ｔ．

　 　

ｑ ＝ Ｂ（ｑ）ｕ，
ｑ（ ｔ０） ＝ ｑ０，
ｑ（ ｔｆ） ＝ ｑｆ，
ｕｉ ≤ ｕＭ，　 　 ｉ ＝ １，２，３，

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（９）

式中， ｑ０ ＝ （ϕ１０，θ １０，θ ２０，θ ３０） Ｔ 为系统在 ｔ ＝ ０ 时刻状态，ｑｆ ＝ （ϕ１ｆ，θ １ｆ，θ ２ｆ，θ ３ｆ） Ｔ 为系统在 ｔ ＝ ｔｆ
时刻状态，ｕＭ 为控制力矩上限．

Ｇａｕｓｓ 伪谱法求解需要将时间区间限制在［ －１，１］上，而上述最优控制问题的时间区间是

［ ｔ０，ｔｆ］，引入归一化时间 λ ∈ ［ － １，１］，λ ０ 和 λ ｆ 分别等于－１ 和 １：

　 　 ｔ ＝
ｔｆ ＋ ｔ０

２
＋
ｔｆ － ｔ０

２
λ ． （１０）

应用式（７）对状态变量 ｑ和控制变量 ｕ进行时间归一化，得到状态变量和控制变量在 λ ∈
［ － １，１］ 上的映射分别为 Ｑ（λ） 和 Ｕ（λ） ．式（９）的最优控制问题可描述为

问题 Ｂ

　 　 Ｊ ＝
ｔｆ － ｔ０

２ ∫λ ｆ

λ０

（（Ｕ１（λ）） ２ ＋ （Ｕ２（λ）） ２ ＋ （Ｕ３（λ）） ２）ｄλ

　 　 ｓ．ｔ．
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ｄ
ｄλ

Ｑ ＝
ｔｆ － ｔ０

２
Ｂ（Ｑ（λ））Ｕ（λ），

Ｑ（λ ０） ＝ Ｑ０ ＝ （φ１０，θ １０，θ ２０，θ ３０） Ｔ，

Ｑ（λ ｆ） ＝ Ｑｆ ＝ （φ１ｆ，θ １ｆ，θ ２ｆ，θ ３ｆ） Ｔ，
Ｕｉ ≤ ｕＭ，　 　 ｉ ＝ １，２，３ ．

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ï

（１１）

３　 自适应 Ｇａｕｓｓ 伪谱法

３．１　 全局近似 Ｇａｕｓｓ 伪谱法

Ｇａｕｓｓ 伪谱法是伪谱法的一种形式，文献针对航天器太阳帆板系统给出状态变量和控制

变量，采用 Ｇａｕｓｓ 点进行离散，并在离散点上构造 Ｌａｇｒａｎｇｅ（拉格朗日）插值多项式对状态变量

和控制变量进行逼近［１１⁃１２］ ．系统积分项采用 Ｇａｕｓｓ 积分求解，从而将帆板展开的非完整系统规

划问题转化为参数优化问题，实现了航天器太阳帆板的运动规划，并求出最优控制输入．
伪谱法是通过选取离散点将状态变量和控制变量进行离散，优化求得离散点的最优值．

Ｇａｕｓｓ 伪谱法的离散点包含边界为 Ｎ个 Ｌｅｇｅｎｄｒｅ⁃Ｇａｕｓｓ（ＬＧ）点和 λ ０ ＝ － １共Ｎ ＋ １个点．对状态

变量 ｑ（λ），取 Ｎ 个 ＬＧ 点和 λ ０ ＝ － １ 点作为离散点，构成 Ｎ ＋ １ 个 Ｌａｇｒａｎｇｅ 插值多项式

Ｌｋ（λ）（ｋ ＝ ０，１，…，Ｎ） ［１３⁃１４］， 并以此为基函数近似状态变量．
对状态变量进行逼近，使近似状态变量在离散点上与实际状态变量相等，即 ｑ（λ） ≈

Ｑ（λ）， 得到

　 　 ｑ（λ） ≈ Ｑ（λ） ＝ ∑
Ｎ

ｋ ＝ ０
Ｑ（λ ｋ）Ｌｋ（λ） ＝

　 　 　 　 ∑
Ｎ

ｋ ＝ ０
（φ１（λ ｋ），θ １（λ ｋ），θ ２（λ ｋ），θ ３（λ ｋ）） ＴＬｋ（λ） ． （１２）

离散点仅选用 ＬＧ 点，构成 Ｎ 个 Ｌａｇｒａｎｇｅ 插值多项式 Ｌｋ（λ）（ｋ ＝ １，２，…，Ｎ）， 以此为基函

数，对控制变量近似，得到

　 　 ｕ（λ） ≈ Ｕ（λ） ＝ ∑
Ｎ

ｋ ＝ ０
Ｕ（λ ｋ）Ｌｋ（λ） ＝ ∑

Ｎ

ｋ ＝ ０
（Ｕ１（λ ｋ），Ｕ２（λ ｋ），Ｕ３（λ ｋ）） ＴＬｋ（λ） ． （１３）

对式（１２）求导，得到系统状态变量导数为

　 　 ｄＱ（λ）
ｄλ λ ＝ λｋ

≈ ∑
Ｎ

ｉ ＝ ０
Ｑ（λ ｋ）

ｄＬｉ（λ）
ｄλ λ ＝ λｋ

＝

　 　 　 　 ∑
Ｎ

ｉ ＝ ０
ＤｋｉＱ（λ ｋ） ＝ ∑

Ｎ

ｉ ＝ ０
Ｄｋｉ（φ（λ ｋ），θ １（λ ｋ），θ ２（λ ｋ），θ ３（λ ｋ）） Ｔ， （１４）

式中微分矩阵 Ｄ ∈ ＲＮ×（Ｎ＋１） 由式（１５）确定：

　 　 Ｄ ＝ ［Ｄｋｉ］ ＝ ∑
Ｎ

ｉ ＝ ０

∏
Ｎ

ｊ ＝ ０，ｊ≠ｉ
（λ ｋ － λ ｊ）

∏
Ｎ

ｊ ＝ ０，ｊ≠ｉ
（λ ｉ － λ ｊ）

， （１５）

式中， Ｄ ∈ ＲＮ×（Ｎ＋１） 为 Ｎ × （Ｎ ＋ １） 二维矩阵；ｋ ＝ １，２，…，Ｎ； ｉ ＝ １，２，…，Ｎ ．由式（１１）、（１４）、
（１５）可得

　 　 ∑
Ｎ

ｉ ＝ ０
ＤｋｉＱ（λ ｉ） ＝

ｔｆ － ｔ０
２

Ｂ（Ｑ（λ ｋ））Ｕ（λ ｋ） ． （１６）

８５６ 董　 　 雪　 　 仰　 　 　 戈　 　 新　 　 生



由于最优控制问题存在终端状态约束，因此需要对系统终端状态进行计算，终端状态为

　 　 Ｑ（λ ｆ） ＝ Ｑ（λ ０） ＋ ∫λ ｆ

λ０

Ｂ（Ｑ（λ））Ｕ（λ）ｄλ ． （１７）

对终端约束条件进行离散并采用 Ｇａｕｓｓ 积分近似，可得

　 　 Ｑ（λ ｆ） ＝ Ｑ０ ＋
ｔｆ － ｔ０

２ ∑ｗｋＢ（Ｑ（λ ｋ））Ｕ（λ ｋ）， （１８）

式中， ｗｋ 为 Ｇａｕｓｓ 积分权重［１５］，其值为

　 　 ｗｋ ＝
２

（１ － λ ２
ｋ）

ｄＬＮ＋１（λ ｋ）
ｄλ

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

－２

，　 　 ｋ ＝ ０，１，…，Ｎ ． （１９）

对性能指标函数进行离散并采用 Ｇａｕｓｓ 积分近似，得到

　 　 Ｊ（λ ｋ） ＝
ｔｆ － ｔ０

２ ∑
Ｎ

ｋ ＝ １
（ｗｋ·（Ｕ２

１（λ ｋ） ＋ Ｕ２
２（λ ｋ） ＋ Ｕ２

３（λ ｋ））） ． （２０）

将式（１１）中的路径约束在节点处离散，得到

　 　 Ｕｉ（λ ｋ） ≤ ｕＭ，　 　 ｉ ＝ １，２，３． （２１）
式（１１）中的最优控制问题可描述为

问题 ＢＮ

　 　 ｍｉｎ Ｊ（λ ｋ）
　 　 ｓ．ｔ．

　 　

∑
Ｎ

ｉ ＝ ０
Ｄｋｉφ（λ ｉ） ＝

ｔｆ － ｔ０
２

（Ｂ１（λ ｋ）Ｕ１（λ ｋ） ＋ Ｂ２（λ ｋ）Ｕ２（λ ｋ） ＋ Ｂ３（λ ｋ）Ｕ３（λ ｋ）），

∑
Ｎ

ｉ ＝ ０
Ｄｋｉθ １（λ ｉ） ＝

ｔｆ － ｔ０
２

Ｕ１（λ ｋ），

∑
Ｎ

ｉ ＝ ０
Ｄｋｉθ ２（λ ｉ） ＝

ｔｆ － ｔ０
２

Ｕ２（λ ｋ），

∑
Ｎ

ｉ ＝ ０
Ｄｋｉθ ３（λ ｉ） ＝

ｔｆ － ｔ０
２

Ｕ３（λ ｋ），

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ïï

　 　

φ１（λ ０） ＝ φ１０，
θ １（λ ０） ＝ θ １０，
θ ２（λ ０） ＝ θ ２０，
θ ３（λ ０） ＝ θ ３０

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

　 　

φ１ｆ ＝ φ１０ ＋
ｔｆ － ｔ０

２
ｗｋ（Ｂ１（λ ｋ）Ｕ１（λ ｋ） ＋ Ｂ２（λ ｋ）Ｕ２（λ ｋ） ＋ Ｂ３（λ ｋ）Ｕ３（λ ｋ）），

θ １ｆ ＝ θ １０ ＋
ｔｆ － ｔ０

２
ｗｋＵ１（λ ｋ），

θ ２ｆ ＝ θ ２０ ＋
ｔｆ － ｔ０

２
ｗｋＵ２（λ ｋ），

θ ３ｆ ＝ θ ３０ ＋
ｔｆ － ｔ０

２
ｗｋＵ３（λ ｋ），

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ïï

　 　 Ｕｉ（λ ｋ） ≤ ｕＭ，　 　 ｉ ＝ １，２，３． （２２）

９５６航天器太阳帆板展开过程最优控制的自适应 Ｇａｕｓｓ 伪谱法



３．２　 自适应 Ｇａｕｓｓ 伪谱法

在上一小节提到的 Ｇａｕｓｓ 伪谱法中，时间节点的数量对计算精度有着很大的影响．为达到

高近似精度的目的必须要增加时间节点，这将造成计算量激增、甚至无法计算的问题．自适应

Ｇａｕｓｓ 伪谱法结合 Ｇａｕｓｓ 伪谱法和自适应方法，在近似精度低于要求精度的区域通过增加区间

或者节点来提高近似精度，其他区域则不作变动．自适应 Ｇａｕｓｓ 伪谱法可以最大限度地提高计

算效率［１６⁃１７］ ．
采用自适应 Ｇａｕｓｓ 伪谱法将太阳帆板展开过程分为 Ｍ 个区间，定义第 ｓ 个区间的节点数

量为 Ｎｓ，共计 Ｎ 个节点，则

　 　 Ｎ ＝ ∑
Ｍ

ｓ ＝ １
Ｎｓ ． （２３）

自适应伪谱法中区间是否细分或者节点数目是否增加的判断标准是由两个节点的中点对

动力学约束的满足程度来决定，设 λ
－ ｋ
ｓ 为第 ｓ 时间区间上的第 ｋ 个节点中点．则有

　 　 λ
－ ｋ
ｓ ＝

λ ｋ
ｓ ＋ λ ｋ＋１

ｓ

２
． （２４）

图 ２　 自适应 Ｇａｕｓｓ 伪谱法迭代流程

Ｆｉｇ． ２　 Ｔｈｅ ｉｔｅｒａｔｉｖｅ ｐｒｏｃｅｓｓ ｏｆ ｔｈｅ ｈｐ⁃ＧＰＭ

定义 Ｑ
－
∈ Ｒ（Ｎｓ－１） ×ｎ，Ｕ

－
∈ Ｒ（Ｎｓ－１） ×ｍ 分别为第 ｓ 个区间上 λ

－ ｋ
ｓ 处状态变量矩阵和控制变量矩

阵，其中 ｎ 为状态变量个数，ｍ为控制变量个数．Ｄ
－
∈ Ｒ（Ｎｓ－１） ×（Ｎｓ－１） 为 λ

－ ｋ
ｓ（ ｓ ＝ １，２，…，Ｍ） 处的微

分矩阵．定义系统中点残差矩阵为
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　 　 Ｒ ＝ Ｄ
－
Ｑ
－
（λ ｋ） －

ｔｓ － ｔｓ－１
２

Ｂ（Ｑ
－
（λ ｋ））Ｕ

－
（λ ｋ） ． （２５）

取 Ｒ 中每一行的最大值构成向量 ｒｓ：
　 　 ｒｓ ＝ ［ ｒ１ｓ ，…，ｒ１ｓ ］ Ｔ ． （２６）

取向量 ｒｓ 的平均值为第 ｓ 个区间上中点残差 β ｓ，中点残差向量 β 为

　 　 β ＝ ［β １，…，β ｓ］ Ｔ ． （２７）
第 ｓ 个时间区间最大残差为 ｅｋｍａｘ， 则

　 　 ｅｋｍａｘ ＝ ｍａｘ［β］ ． （２８）
定义 ε为系统最大容许偏差，若 ｅｋｍａｘ ≤ ε，系统状态变量和控制变量在第 ｓ个时间区间内的

节点处计算精度满足要求，停止该区间迭代计算；否则，需要采用增加节点或区间的方法来提

高近似精度．如果 β 中各元素量级相差较小，可以通过增加插值节点的方法来提高精度；如果 β
中某些元素的量级明显大于其他元素，则需要采用细分时间区间的方法来提高精度．自适应

Ｇａｕｓｓ 伪谱法迭代流程如图 ２ 所示．

４　 仿真算例结论

设系统参数： ｍ１ ＝ ２００ ｋｇ，Ｊ１ ＝ ３２．２ ｋｇ·ｍ２， ｌ１ ＝ ０．５ ｍ；太阳帆板连接板 ｍ２ ＝ ５ ｋｇ，（ ｌ ／ ２）
× ｌ ＝ ０．５ ｍ２；内板与外板ｍ３ ＝ｍ４ ＝ １０ ｋｇ， ｌ × ｌ ＝ １ ｍ２ ．取初始区间数量 ｓ ＝ ４，初始节点数量Ｎｓ（ ｓ
＝ １，２，３，４） ＝ ６，最大容许控制输入为 ｕＭ ＝ １ Ｎ·ｍ，最大容许偏差 ε ＝ １０ －４ ．

情况 １　 帆板展开过程中，航天器主体姿态保持初始姿态和终端姿态不变．系统初始和终

端位形分别为： ｑ（ ｔ０） ＝ ［０，０，０，０］ Ｔ， ｑ（ ｔｆ） ＝ ［０，π ／ ２，π，π］ Ｔ ．
采用本文方法求解该姿态控制最优问题，仿真时间为 ５ ｓ，目标函数最优值为 ３．５４１ ３，最

大控制输入为

　 　 ｕ１ｍａｘ ＝ ０．１４６ ８ Ｎ·ｍ， ｕ２ｍａｘ ＝ ０．１５０ ０ Ｎ·ｍ， ｕ３ｍａｘ ＝ ０．２２０ ５ Ｎ·ｍ ．
太阳帆板展开姿态轨迹仿真结果如图 ３ 所示，图中插值节点以“ ＋”表示．由图可知，航天

器主体在整个仿真过程中转动幅度较小，曲线光滑，保证了在帆板展开过程中航天器整体的平

稳性；连接板、内板及外板都能够通过光滑的轨线准确达到目标位形．图 ４ 为控制输入规律，仿
真结果显示控制输入变化幅度较小，展开过程较平稳；且控制输入能够保证在初始时刻和终端

时刻均为 ０，与工程应用实际情况相符．

图 ３　 主体不变系统姿态运动优化轨线 图 ４　 主体不变系统最优控制输入规律

Ｆｉｇ． ３　 Ｔｈｅ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｍｏｔｉｏｎ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ Ｆｉｇ． ４　 Ｔｈｅ ｏｐｔｉｍａｌ ｃｏｎｔｒｏｌ ｉｎｐｕｔ ｒｕｌｅｓ
ｉｎ ａｎ ｉｎｖａｒｉａｎｔ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｉｎ ａｎ ｉｎｖａｒｉａｎｔ ｐｏｓｉｔｉｏｎ
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情况 ２　 在帆板展开过程中，航天器主体姿态由初始位形 ０ 到终端位形 π ／ ４，系统初始位

形和终端位形分别为： ｑ（ ｔ０） ＝ ［０，０，０，０］ Ｔ， ｑ（ ｔｆ） ＝ ［π ／ ６，π ／ ２，π，π］ Ｔ ．
利用本文方法求解该姿态控制最优问题，仿真时间为 ５ ｓ，目标函数最优值为 ５．６８５ ７，最

大控制输入为

　 　 ｕ１ｍａｘ ＝ ０．１２０ ７ Ｎ·ｍ， ｕ２ｍａｘ ＝ ０．１５１ ５ Ｎ·ｍ， ｕ３ｍａｘ ＝ ０．１５４ ５ Ｎ·ｍ ．
仿真结果如图 ５、６ 所示，图中插值节点以“＋”表示，其中图 ５ 为航天器主体位形在初始时

刻和终端时刻不同的情况下，航天器各部分从 ｔ０ 时刻到 ｔｆ 时刻姿态运动的优化轨线．仿真结果

表明，航天器主体及帆板从初始位置至终端位置过程中，能够准确到达目标位形；帆板展开过

程近似一条直线，更好地保证了系统展开过程的平稳性．图 ６ 为航天器主体改变情况下各关节

最优控制输入规律，控制输入变化幅度小，且变化过程平缓，易于工程实现．

图 ５　 主体改变时姿态运动优化轨线 图 ６　 主体改变时最优控制输入规律

Ｆｉｇ． ５　 Ｔｈｅ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｍｏｔｉｏｎ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ Ｆｉｇ． ６　 Ｔｈｅ ｏｐｔｉｍａｌ ｃｏｎｔｒｏｌ ｉｎｐｕｔ ｒｕｌｅｓ
ｉｎ ａ ｖａｒｉａｎｔ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｉｎ ａ ｖａｒｉａｎｔ ｐｏｓｉｔｉｏｎ

由图中插值节点规律可以看出，在自适应 Ｇａｕｓｓ 伪谱法中插值节点分布不均匀，节点数量

明显多于初始设定节点数量，且与 Ｇａｕｓｓ 伪谱法插值节点（ＬＧ 节点）两端位置节点较多中间位

置节点较少的规律有明显差异．自适应 Ｇａｕｓｓ 伪谱法插值节点的选取结合 ＬＧ 节点规律与自适

应原理，针对系统中误差较大位置进行判断后增加插值节点，这有助于降低系统误差，提高计

算精度，快速、准确地得到满足约束的最优控制规律．

５　 结　 　 论

航天器太阳帆板伸展过程姿态控制是非线性控制问题，本文采用 Ｇａｕｓｓ 伪谱方法与自适

应方法相结合的自适应 Ｇａｕｓｓ 伪谱法，将姿态控制问题转化为求解满足一定性能指标和约束

条件的最优控制问题，通过残差量级来判断是否需要细分时间区间或者增加节点数量来提高

计算精度．相对于 Ｇａｕｓｓ 伪谱法，该方法可以在较低的运算代价下取得较高的计算精度．这为姿

态控制问题的求解提供了一种可靠的方法．
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