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在轨服务航天器对失控目标的姿态同步控制

耿云海，卢　伟，陈雪芹
（哈尔滨工业大学 卫星技术研究所，１５００８０哈尔滨，ｌｕｗｅｉ－ｈｉｔ＠ｙｅａｈ．ｎｅｔ）

摘　要：研究在轨服务航天器逼近与捕获失控目标过程中姿态同步的控制问题，设计了一种基于姿态四元
数的姿态跟踪控制算法．通过建立服务航天器相对失控目标的姿态运动学与动力学，将服务航天器跟踪失控
目标航天器姿态的控制问题转化为相对姿态的控制问题．考虑未知干扰和控制力矩受限的因素，并以相对姿
态四元数的二阶形式描述相对姿态动力学，利用反馈线性化原理和自适应算法的思想，设计姿态同步的非线

性反馈控制律．数学仿真的结果表明，设计的控制算法是有效的，具有较好的跟踪性能．
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　　在轨服务航天器捕获目标的传统方式是控制
服务航天器的位置和姿态，使其保持在距离目标

的１个安全位置处，姿态指向固定方向，然后通过
操纵机械臂运动来抓取目标．这种捕获方式约束
了目标的运动范围和转动角速度，仅适用于捕获

空间中合作目标和失控的低速翻滚目标．而对于
失控的高速翻滚目标则很难实现直接捕获，需要

先降低服务航天器与目标之间的相对速度，然后

再操纵机械臂抓取目标．对高速翻滚目标的捕获
策略主要有以下两种方式：一是在保持服务航天

器的位置和姿态的同时，通过机械臂对目标航天

器施加阻力，从而降低其转动角速度，进而再进行

捕获；二是控制服务航天器的姿态，使其实现与目

标的姿态同步，然后再进行捕获．
通过机械臂施加阻力方式的研究，主要集中

在两个方面，一是从冲力的角度出发，研究接触动

力学建模以及施加阻力后的动力学特性［１－４］；二

是从角动量的角度出发，研究角动量的控制问

题［５－６］．由于施加阻力的方法需要服务航天器通



过机械臂与目标直接接触，对于高速转动或是翻

滚目标存在较大困难和风险．然而，姿态同步的方
法则通过与目标的姿态同步，以达到降低服务航

天器与目标之间的相对运动速度的目的，然后再

捕获目标，该方法具有较高的安全性．因而，姿态
同步的方法具有更加广阔的应用前景．Ｎａｇａｍａｔｓｕ
等［７］针对空间机器人的机械臂抓取翻滚卫星的

问题，提出了使空间机器人实现与目标姿态同步

的捕获策略．Ｔｓｕｄａ等［８］通过反馈和前馈的控制

技术，实现服务航天器对目标的姿态运动同步．
Ｎａｋａｓｕｋａ和Ｆｕｊｉｗａｒａ［９］通过设计反馈控制和最优
控制，实现服务航天器与目标的姿态同步，以利于

机械臂抓取目标．但这些研究并没有将在线计算
和最大控制力矩受限同时实现，而Ｔｓｕｄａ和Ｎａｋａ
ｓｕｋａ［１０］利用保守系统的特性，提出了 ＦＭＰＭ（ｆｒｅｅ
ｍｏｔｉｏｎｐａｔｈｍｅｔｈｏｄ）控制算法，从而能够完全避免
动力学中非线性的影响，这种算法不仅能够在线

计算，而且对最大控制力矩进行了限制．Ｗｅｌｓｈ和
Ｓｕｂｂａｒａｏ［１１］针对自由飞行空间机器人捕获自由漂
浮航天器的同步运动问题，设计了相对位置和姿

态的自适应同步控制算法．文献［１２］在此基础
上，研究近距离交会卫星的运动同步问题时，基于

反馈线性化原理，设计了相对位置和姿态的非线

性同步控制律．ＭａＺｈａｎｈｕａ等［１３］研究了服务航天

器与翻滚卫星近距离交会的最优控制策略，但其

局限于交会平面内，Ｂｏｙａｒｋｏ等［１４］则研究了空间

中追踪航天器与自由翻滚的目标器近距离交会的

最优控制问题．
有关姿态跟踪或是姿态同步的研究，一般是

基于小姿态角假设设计姿态控制律，其中忽略了

姿态运动的非线性，很难获得高精度的姿态跟踪

精度．由于采用修正的罗德里格参数来描述姿态
运动学或是动力学又没有明确的物理含义．然而，
采用姿态四元数描述姿态运动则避免了上述的缺

陷．本文针对在轨服务航天器逼近与捕获失控目
标时的姿态同步控制问题，通过建立以相对姿态

四元数的二阶形式描述的相对姿态动力学，并考

虑未知干扰与力矩受限的因素，设计了一种基于

姿态四元数的姿态跟踪控制算法，该算法不仅简

单实用，而且具有较高的可靠性，对于实际工程应

用具有一定的参考价值．

１　问题描述
假设目标在空间中处于失控状态（例如执行

机构故障），但其姿态信息已知，即姿态角、姿态

角速度可以通过目标航天器的姿态敏感器或是服

务航天器的测量装置观测估计得到．控制服务航
天器的姿态实现与目标姿态同步，进而以利于服

务航天器捕获目标、与目标对接等后续工作的安

全进行．
为了描述航天器的姿态运动，定义如下坐标

系．地心惯性坐标系（ＯｘＩｙＩｚＩ）：原点在地心Ｏ，ＯｘＩ
轴指向春分点，ＯｚＩ轴与地球自转轴一致，ＯｙＩ轴
与ＯｘＩ、ＯｚＩ满足右手定则．ＯＴｘｂｔｙｂｔｚｂｔ、ＯＳｘｂｓｙｂｓｚｂｓ分
别为目标航天器本体坐标系和服务航天器本体坐

标系．不失一般性，假设服务航天器的 ｘｂｓ轴与目
标航天器的 －ｘｂｔ轴分别沿各自的对接端口向外．
因此，服务航天器逼近与捕获目标的过程中，姿态

控制的目标为控制服务航天器的瞬时姿态指向与

目标航天器的瞬时姿态指向一致，即姿态同步．
目标在空间中自由翻滚的姿态运动学与动力

学模型为

ｑｔ＝
１
２ｑｔ

０
ω[ ]
ｔ

， （１）

Ｉｔωｔ＋ωｔ×Ｉｔωｔ＝０． （２）

其中ｑｔ＝［ｑｔ０ ｑＴｔｖ］Ｔ、ωｔ分别为目标的姿态四元
数和姿态角速度， 为四元数乘法，Ｉｔ为目标的
转动惯量阵．

服务航天器的姿态动力学模型为

ｑｓ＝
１
２ｑｓ

０
ω[ ]
ｓ

， （３）

Ｉｓωｓ＋ωｓ×Ｉｓωｓ＝Ｔｃ＋δｓ． （４）

其中ｑｓ＝［ｑｓ０ ｑＴｓｖ］Ｔ、ωｓ分别为服务航天器的姿
态四元数和姿态角速度，Ｉｓ为服务航天器的转动
惯量矩阵，Ｔｃ、δｓ分别为服务航天器的控制力矩和
干扰力矩．

假设干扰力矩具有如下的形式：

δｓ＝δｓ０＋δｓｃｃｏｓ（ωｏｔ）＋δｓｓｓｉｎ（ωｏｔ）． （５）
其中δｓ０、δｓｃ和δｓｓ为未知的干扰幅值，ωｏ为轨道角
速度．

服务航天器对目标的姿态同步问题，也就是

姿态跟踪问题，即为设计服务航天器的姿态控制

律，当ｔ→∞时，使ｑｓ→ｑｔ，ωｓ→ωｔ．定义服务航
天器本体相对目标本体的姿态四元数 ｑｅ和姿态
角速度ωｅ分别为

ｑｅ ＝ｑ
－１
ｔ ｑｓ， （６）

ωｅ ＝ωｓ－Ａｓｔωｔ． （７）
其中 Ａｓｔ为目标本体系到服务航天器本体系的转
换矩阵．

从而，服务航天器对目标的姿态同步控制问

题，转化为设计服务航天器的姿态控制律，当 ｔ→
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∞时，使ｑｅ→［１ ０ ０ ０］Ｔ，ωｅ→０．

２　相对姿态运动学与动力学
服务航天器相对目标的姿态运动学方程为

ｑｅ ＝
１
２ｑｅ

０
ω[ ]
ｅ

． （８）

　　根据式（７）可得
ωｅ ＝ ωｓ－Ａｓｔωｔ＋ωｅ×Ａｓｔωｔ． （９）

　　将式（２）和式（４）代入式（９），可得服务航天
器相对目标的姿态动力学方程为

　 ωｅ ＝－Ｉ
－１
ｓ（（ωｅ＋Ａｓｔωｔ）×Ｉｓ（ωｅ＋Ａｓｔωｔ））＋

ωｅ×Ａｓｔωｔ＋ＡｓｔＩ
－１
ｔ（ωｔ×Ｉｔωｔ）＋Ｉ

－１
ｓ（Ｔｃ＋

δｓ）． （１０）
将式（８）可进一步描述为

ｑｅ ＝
１
２Ｑｅ

０
ω[ ]
ｅ

＝１２Ωｅｑｅ． （１１）

其中

Ｑｅ ＝

ｑｅ０ －ｑｅ１ －ｑｅ２ －ｑｅ３
ｑｅ１ 　ｑｅ０ －ｑｅ３ 　ｑｅ２
ｑｅ２ 　ｑｅ３ 　ｑｅ０ －ｑｅ１
ｑｅ３ －ｑｅ２ 　ｑｅ１ 　ｑｅ













０

，

Ωｅ ＝

０ －ωｅｘ －ωｅｙ －ωｅｚ
ωｅｘ 　０ 　ωｅｚ －ωｅｙ
ωｅｙ －ωｅｚ 　０ 　ωｅｘ
ωｅｚ 　ωｅｙ －ωｅｘ













　０

．

　　由于Ｑｅ、Ωｅ都为正交矩阵，所以
Ｑ－１ｅ ＝Ｑ

Ｔ
ｅ，　Ω

－１
ｅ ＝Ω

Ｔ
ｅ／‖ωｅ‖

２．
　　对式（１１）求导，可得

ｑ̈ｅ ＝
１
２Ωｅｑｅ＋

１
２Ｑｅ

０
ω[ ]
ｅ

．

　　将式（８）和式（１０）代入上式，可得

ｑ̈ｅ＝－
１
４‖ωｅ‖

２ｑｅ＋
１
２Ｑｅ

０
ｆ（ωｅ，ωｔ）＋Ｉ

－１
ｓ（Ｔｃ＋δｓ[ ]）．

（１２）
其中

　ｆ（ωｅ，ωｔ）＝－Ｉ
－１
ｓ（（ωｅ＋Ａｓｔωｔ）×Ｉｓ（ωｅ＋

　　Ａｓｔωｔ））＋ωｅ×Ａｓｔωｔ＋ＡｓｔＩ
－１
ｔ（ωｔ×Ｉｔωｔ）．

由式（１１）可得

　　ωｅ（ｑｅ，ｑｅ）＝
ωｅｘ
ωｅｙ
ω











ｅｚ

＝

　　　
２（ｑｅ０ｑｅ１＋ｑｅ３ｑｅ２－ｑｅ２ｑｅ３－ｑｅ１ｑｅ０）

２（ｑｅ０ｑｅ２＋ｑｅ１ｑｅ３－ｑｅ３ｑｅ１－ｑｅ２ｑｅ０）

２（ｑｅ０ｑｅ３＋ｑｅ２ｑｅ１－ｑｅ１ｑｅ２－ｑｅ３ｑｅ０









）

．

进而，式（１２）可表示为
ｑ̈ｅ０
ｑ̈[ ]
ｅｖ

＝

　
－０２５（ωＴｅ（ｑｅ，ｑｅ）ωｅ（ｑｅ，ｑｅ））ｑｅ０－０５ｑ

Ｔ
ｅｖｆ（ｑｅ，ｑｅ，ωｔ）

－０２５（ωＴｅ（ｑｅ，ｑｅ）ωｅ（ｑｅ，ｑｅ））ｑｅｖ＋０５Ｑｅｖｆ（ｑｅ，ｑｅ，ωｔ
[ ]

）
＋

　
－０５ｑＴｅｖＩ

－１
ｓ（Ｔｃ＋δｓ）

０５ＱｅｖＩ
－１
ｓ（Ｔｃ＋δｓ

[ ]
）
． （１３）

其中

Ｑｅｖ＝
　ｑｅ０ －ｑｅ３ 　ｑｅ２
　ｑｅ３ 　ｑｅ０ －ｑｅ１
－ｑｅ２ 　ｑｅ１ 　ｑｅ










０

，

　ｆ（ｑｅ，ｑｅ，ωｔ）＝ωｅ（ｑｅ，ｑｅ）×Ａｓｔωｔ＋ＡｓｔＩ
－１
ｔ（ωｔ×

　　　Ｉｔωｔ）－Ｉ
－１
ｓ（（ωｅ（ｑｅ，ｑｅ）＋Ａｓｔωｔ）×

　　　Ｉｓ（ωｅ（ｑｅ，ｑｅ）＋Ａｓｔωｔ））．
式（１３）以相对姿态四元数的二阶形式描述

了服务航天器相对目标的姿态动力学，对于相对

姿态四元数的矢部有

ｑ̈ｅｖ ＝ｆｅｖ＋Ｇ（Ｔｃ＋δｓ）． （１４）
其中

　　ｆｅｖ ＝－０２５（ω
Ｔ
ｅ（ｑｅ，ｑｅ）ωｅ（ｑｅ，ｑｅ））ｑｅｖ＋

０５Ｑｅｖｆ（ｑｅ，ｑｅ，ωｔ）， （１５）
　　　　　　Ｇ＝０５ＱｅｖＩ

－１
ｓ． （１６）

式（１４）～（１６）描述了服务航天器相对目标
的姿态四元数矢部的二阶形式，实质上也是服务

航天器与目标姿态同步的姿态误差系统的二阶

形式．

３　姿态同步控制律设计
实现服务航天器对目标的姿态同步问题，即

为设计服务航天器的姿态控制律，当ｔ→∞时，使
ｑｅ→［１ ０ ０ ０］Ｔ，ωｅ→０．由于姿态四元数存
在１个约束，从而控制目标转化为，当 ｔ→ ∞ 时，
使ｑｅ的矢部ｑｅｖ→０，ωｅ→０．

由于四元数存在归一化约束，分析式（１６）可
知Ｇ－１存在．基于式（１４），当不考虑干扰时，设计
如下的非线性反馈控制律：

Ｔｃ ＝－Ｇ
－１（ＫＰｑｅｖ＋０５ＫＤＱｅｖωｅ＋ｆｅｖ）．

（１７）
其中ＫＰ、ＫＤ∈Ｒ

３×３为正定对角矩阵．
由于

ｑｅｖ ＝０５Ｑｅｖωｅ． （１８）
　　将式（１８）代入式（１７），再将式（１７）代入式
（１４），经整理可得

ｑ̈ｅｖ＋ＫＤｑｅｖ＋ＫＰｑｅｖ ＝０． （１９）
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　　显然，式（１９）是关于偏差四元数的指数稳定
系统．

由于干扰的存在，为了获得较好的控制性能，

在线估计干扰并进行补偿，于是改进式（１７）描述
的控制律

Ｔｃ ＝－Ｇ
－１（ＫＰｑｅｖ＋０５ＫＤＱｅｖωｅ＋ｆｅｖ）－δ^ｓ．

（２０）
其中 δ^ｓ为干扰力矩的估计值．

将式（５）描述的干扰力矩写成如下形式：
δｓ＝Ｄδｓｍ． （２１）

其中

Ｄ＝［Ｉ３×３ ｃｏｓ（ωｏｔ）Ｉ３×３ ｓｉｎ（ωｏｔ）Ｉ３×３］，

δｓｍ ＝［δ
Ｔ
ｓ０ δＴｓｃ δ

Ｔ
ｓｓ］
Ｔ．

Ｉ３×３为３维单位阵．
式（２０）可进一步描述为

Ｔｃ ＝－Ｇ
－１（ＫＰｑｅｖ＋０５ＫＤＱｅｖωｅ＋ｆｅｖ）－Ｄ^δｓｍ．

（２２）
　　将式（２２）代入式（１４），并利用式（１８）和式
（２１），可得

ｑ̈ｅｖ＋ＫＤｑｅｖ＋ＫＰｑｅｖ ＝ＧＤ珘δｓｍ． （２３）
其中珘δｓｍ ＝δｓｍ －δ^ｓｍ．

取ｚ＝［ｑＴｅｖ ｑＴｅｖ］Ｔ，则式（２３）可转换为
ｚ＝Ａｚ＋Ｂ珘δｓｍ．

其中

Ａ＝
０３×３ Ｉ３×３
－ＫＰ －Ｋ[ ]

Ｄ

，　Ｂ＝
０３×９[ ]
ＧＤ

．

　　由于Ａ是Ｈｕｒｗｉｔｚ矩阵，所以，对于任意给定
的正定对称矩阵 ＱＴ，存在唯一的正定对称矩阵
ＰＴ，满足李亚普洛夫方程，即

ＡＴＰＴ＋ＰＴＡ＝－ＱＴ．
　　选取如下的李亚普洛夫函数：

Ｖ＝０５ｚＴＰＴｚ＋０５珘δ
Ｔ
ｓｍΓ

－１
Ｔ珘δｓｍ． （２４）

其中ΓＴ为正定对称矩阵．
对式（２４）求导，可得

Ｖ＝０５ｚＴＰＴｚ＋０５ｚ
ＴＰＴｚ＋珘δ

Ｔ
ｓｍΓ

－１
Ｔ珘δ
·

ｓｍ ＝

０５ｚＴ（ＡＴＰＴ＋ＰＴＡ）ｚ＋珓δ
Ｔ
ｓｍＢ

ＴＰＴｚ＋珓δ
Ｔ
ｓｍΓ

－１
Ｔ珓δ
·

ｓｍ ＝

－０５ｚＴＱＴｚ＋珘δ
Ｔ
ｓｍ（Ｂ

ＴＰＴｚ＋Γ
－１
Ｔ珘δ
·

ｓｍ）．

（２５）
选取干扰的自适应律为

珘δ
·

ｓｍ ＝－ΓＴＢ
ＴＰＴｚ． （２６）

从而可得

δ^
·

ｓｍ ＝ΓＴＢ
ＴＰＴｚ．

　　将式（２６）代入式（２５），可得

Ｖ＝－０５ｚＴＱＴｚ≤０． （２７）
　　 由于 Ｖ≤０，Ｖ＞０，所以 ｚ、珘δｓｍ∈ Ｌ∞，对式
（２７）在区间［０，∞］积分，可知 ｚ∈ Ｌ２，从而 ｚ∈
Ｌ２∩Ｌ∞，由Ｂａｒｂａｌａｔ引理，可得当ｔ→∞时，ｚ→
０．即当ｔ→∞时，ｑｅｖ→０，ｑｅｖ→０．

对式（２３）进行拉氏变换可得
ｑｅｖ（ｓ）＝（Ｉ３ｓ

２＋ＫＤｓ＋ＫＰ）
－１Ｇ珘δｓ（ｓ）．

其中Ｉ３为三维单位阵，
珘δｓ＝Ｄ（δｓｍ －珘δｓｍ），

珘δｓ（ｓ）＝珘δｓ０
１
ｓ＋
珘δｓｃ

ｓ
ｓ２＋ω２ｏ

＋珘δｓｓ
ωｏ

ｓ２＋ω２ｏ
．

式中珘δｓ０、珘δｓｃ和珘δｓｓ均为三维列向量，并且
‖珘δｓ０‖≤δ０．

其中δ０为干扰力矩的常值项的最大值．
因此，可得相对姿态四元数的稳态误差为

ｅｓｓ ＝ｌｉｍｓ→０ｓ（Ｉ３ｓ
２ ＋ＫＤｓ＋ＫＰ）

－１Ｇ珘δｓ（ｓ） ＝

Ｋ－１ＰＧ珘δｓ０．
所以，这里设计的控制方法使在轨服务航天

器对失控目标的跟踪精度为

－Ｋ－１Ｐ‖Ｇ‖δ０≤ｅｓｓ≤Ｋ
－１
Ｐ‖Ｇ‖δ０．

为保证姿态控制系统的跟踪特性，并使控制输

出不超出实际可用的执行机构的最大输出力矩，对

控制输出进行向量限幅［１５］，定义ｓａｔ（Ｔｃ）为

ｓａｔ（Ｔｃ）＝
Ｔｃ，　　　　　　‖Ｔｃ‖∞／Ｔｍａｘ＜１；

ＴｃＴｍａｘ／‖Ｔｃ‖∞，‖Ｔｃ‖∞／Ｔｍａｘ≥１
{ ．

其中‖Ｔｃ‖∞ ＝ｍａｘｉ （｜Ｔｃｉ｜），Ｔｍａｘ为执行机构可

供利用的最大输出力矩．
从而可得，控制力矩饱和的姿态同步控制律

为

ｓａｔ（Ｔｃ）＝－ｓａｔ［Ｇ
－１（ＫＰｑｅｖ＋０５ＫＤＱｅｖωｅ＋

　　　　　　ｆｅｖ）＋Ｄ^δｓｍ］．

４　仿真验证
利用 Ｍａｔｌａｂ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ建立服务航天器对失

控目标姿态同步的仿真环境，设置干扰系数的初

始估值为０，相对姿态的测量精度为００１°，相对
姿态角速度的测量精度为００００５（（°）／ｓ），其它
仿真参数见表１．
　　仿真时采用定步长的４阶 ＲｕｎｇｅＫｕｔｔａ法进
行解算，设置步长为００５ｓ，利用表１中的参数进
行仿真，得到仿真结果见图１～图６．由图２和图３
可知，在失控目标具有较高的转动角速度，并且初

始的相对姿态和相对姿态角速度较大时，文中设

计的非线性反馈控制算法可使服务航天器对目标

的相对姿态和相对姿态角速度在６０ｓ左右到达
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期望的状态，即实现服务航天器对目标的姿态同

步．相对姿态四元数的精度优于 ±５×１０－５，对应
的欧拉角为 ±０００１°，相对姿态角速度的精度优

于±０００１（°）／ｓ．由图４和图５可得，干扰系数
的估计值在４０ｓ左右趋近于干扰系数的真值．

表１　仿真参数

变量 Ｉｓ／（ｋｇ·ｍ２） Ｉｔ／（ｋｇ·ｍ２） ｑｔ ｑｅ ωｔ／（（°）·ｓ－１）

数值 ｄｉａｇ（［１６０　１９０　２００］） ｄｉａｇ（［１５０　１８０　２１０］） ［０５９１６　０６　 －０５　０２］Ｔ［０５９１６　０６　 －０５　０２］Ｔ ［－６　８　３］Ｔ

变量 ωｅ／（（°）·ｓ－１） δｓ０／（Ｎ·ｍ） δｓｃ／（Ｎ·ｍ） δｓｓ／（Ｎ·ｍ） ωｏ／（ｒａｄ·ｓ－１）

参数 ［－６　８　３］Ｔ ［０００６　０００２　０００４］Ｔ ［００００５　００００８　００００３］Ｔ ［００００９　００００２　００００７］Ｔ ０００１

变量 Ｔｍａｘ／（Ｎ·ｍ） ＫＰ ＫＤ

参数 ２ ｄｉａｇ（［００４　００４　００４］）ｄｉａｇ（［０３２　０３２　０３２］）
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图１　目标的姿态四元数
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图２　相对姿态四元数

!

!"

!

!#

!

!$

!!

"

#!

$" !"" !$" %""

! &

'

(

%

"

#%

#(

#'

#&

" (" &" !%" !'" %""

%)*

!

!

)
+
+
!
,
!
*

-
!

,

!

!

.
!
"

-
/

+
+
!
,
!
*

-
!

,

%)*

图３　相对姿态角速度
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图４　干扰力矩系数的估计值
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图５　干扰力矩系数的估计误差
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图６　控制力矩
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　　以上结果表明，存在外界干扰和测量噪声的
情况下，文中设计的姿态控制算法能使服务航天

器的姿态跟踪上失控目标的姿态，且具有较好的

姿态跟踪精度．因而这里设计的控制算法是有效
的，并对外界干扰具有一定的抑制作用．

５　结　论
研究了在轨服务航天器逼近与捕获失控目标

过程中姿态同步的控制问题，得到如下结论：

１）建立了服务航天器对目标的相对姿态运
动学与动力学模型，并以相对姿态四元数的二阶

形式描述相对姿态动力学系统，有利于设计非线

性反馈控制律．
２）基于相对姿态四元数二阶形式的动力学

系统，设计的非线性反馈控制律，能够使服务航天

器的姿态有效地跟踪失控目标的姿态，即使失控

目标具有较大的转动角速度，并且初始的相对姿

态偏差和相对姿态角速度偏差较大时，该控制算

法依然具有较好的跟踪性能和较高的跟踪精度．
３）通过对干扰进行估计与补偿，并且对控制

力矩进行向量限幅，文中设计的姿态同步控制算

法，具有一定的抗干扰能力，而且在执行机构输出

力矩受限时，仍具有较好的控制性能．
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