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刚体航天器预设时间预设精度姿态跟踪控制

王云腾,肖　 岩,叶　 东,孙兆伟
(哈尔滨工业大学 航天学院,哈尔滨 150001)

摘　 要: 为研究刚体航天器在上界已知的外部扰动力矩作用下的姿态跟踪控制问题,提出了一种可以指定跟踪精度的预设时

间姿态跟踪控制策略。 首先,设计了一种预设时间扰动观测器,此观测器可以在指定的时间以内实现对有界外部扰动的高精

度在线估计,利用其估计值可以对外部扰动力矩进行补偿。 然后,在此扰动观测器的基础上,运用终端滑模控制方法,设计了

一个(准)终端滑模面并构造了一个连续非奇异终端滑模姿态跟踪控制器。 Lyapunov 理论分析表明,本研究所提观测器、滑模

面和控制器的收敛时间上界以及收敛完成以后姿态跟踪的误差上界均显式存在于观测器、滑模面和控制器的有关参数中,因
而可以在控制器设计过程中很方便地对其进行调节,且不受初始条件的制约。 最后,通过数值仿真验证了所提控制策略的性

能。 仿真结果表明,无论是收敛速度还是跟踪精度,预设值都是一个比较宽松的上界,实际性能有可能远远优于预设值,并且

此算法对系统的建模不确定性也有比较好的鲁棒性。
关键词: 刚体航天器;姿态跟踪控制;预设时间控制;扰动观测器;终端滑模

中图分类号: V448. 22 + 2 文献标志码: A 文章编号: 0367 - 6234(2023)08 - 0018 - 07

Predefined-time predefined-bounded control for attitude tracking
of rigid spacecraft

WANG Yunteng, XIAO Yan, YE Dong, SUN Zhaowei

(School of Astronautics, Harbin Institute of Technology, Harbin 150001, China)

Abstract: To investigate the attitude tracking control problem of rigid spacecraft under the action of external
disturbances torque with known upper bound, this paper proposes a predefined-time attitude tracking control
scheme, in which the tracking accuracy can be specified in advance. Firstly, a predefined-time disturbance
observer which can realize high-precision online estimation for the bounded external disturbances within the
specified time is designed to compensate the external disturbances using its estimated information. Then based on
this observer, a quasi-terminal sliding mode and a continuous nonsingular controller is designed using terminal
sliding mode control method. Lyapunov theoretical analysis results show that the upper bounds of observer􀆳s, sliding
mode􀆳s and the controller􀆳s convergence time and the accuracy of attitude tracking all explicitly exist in the relevant
parameters, so they can be easily adjusted during the design of the controller without being restricted by the initial
conditions. Finally, the performance of proposed control scheme is evaluated by using numerical simulation.
Simulation results show that the predefined values are loose upper boundaries, for either convergence speed or
tracking accuracy, the actual performance may be far better than predefined values. Furthermore, this algorithm is
also quite robust to the uncertainty of system modeling.
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　 　 刚体航天器姿态跟踪控制问题因其在空间任务

中的重要作用得到了国内、外学者的广泛关注。 针

对航天器姿态控制系统的非线性特性,各种非线性

控制方法已经在航天器姿态控制问题中得到了应

用[1 - 3]。 但是,上述控制方法只能使航天器姿态误

差渐近收敛,理论上完成收敛所需的时间是无穷大

的,而工程应用中对姿态误差的收敛时间往往是有

要求的,因而这些方法的实用性受到了一定限制。
为增强控制器的实用性,有限时间控制是一种有效

的方法[4 - 6]。 有限时间控制方法可以保证系统在不

多于某确定值的时间内完成收敛,但此收敛时间上

界与初始条件直接相关。 相比之下,固定时间控制



的收敛时间上界仅由控制器参数决定,与初始条件

无关,可以使设计者在控制器设计期间摆脱初始条

件的制约[7 - 9]。 文献[7]使用终端滑模控制方法,
实现了刚体航天器的固定时间姿态跟踪控制。 文

献[8]使用神经网络对航天器所受的外部扰动力矩

及自身建模不确定性进行近似逼近,并考虑执行机

构饱和与故障的因素,提出了一种固定时间姿态控

制方法。 文献[9]则采用自适应方法对扰动项和系

统建模不确定性进行补偿,考虑执行机构饱和与故

障,设计了一个自适应航天器姿态控制器。 传统固

定时间控制方法的一个主要缺点是收敛时间上界往

往与控制器的多个参数存在比较复杂的等式关系。
给定要求的收敛时间以后,如何确定各个控制参数

的值是一个比较困难的问题。
作为固定时间控制的一种特殊情况,预设时间

控制[9 - 12]的收敛时间上界显式存在于控制器参数

当中,设计者可以根据实际需要很方便地对其进行

设置。 文献[13]针对战斗机空中加油时的姿态稳

定问题设计了一种预设时间姿态控制方法,但是其

控制律存在不连续性,易出现抖振现象。 文献[14]
基于一种新型性能函数,实现了航天器的预设时间

预设精度姿态跟踪控制。 文献[15]建立了一种准

终端滑模面,在实现刚体航天器预设时间预设精度

姿态跟踪控制的同时,保证了控制律的连续和非奇

异。 针对有界外部扰动力矩,文献[15]采用的处理

方法是在控制律中添加鲁棒项予以补偿,这是一种

比较保守的方法。
本文针对刚体航天器受有界外部扰动力矩的情

形,首先设计了一个预设时间扰动观测器[16 - 17],用
以对有界外部扰动力矩进行补偿,然后设计了一个

预设时间准终端滑模面,最后基于上述观测器和滑

模面构造了一个连续非奇异控制器。 Lyapunov 理论

分析表明,本文提出的控制策略可以在已知外部扰

动力矩上界的情况下实现刚体航天器的预设时间预

设精度姿态跟踪控制,即保证航天器的姿态跟踪误

差在预设的时间内收敛到预先指定的精度以内。

1　 航天器建模与问题描述

描述航天器本体坐标系相对空间参考坐标系的

方位的物理量称为姿态参数。 姿态参数有多种描述

形式,常用的有方向余弦矩阵、欧拉角、欧拉轴 /角、
欧拉四元数、罗德里格参数(Rodrigues parameters,
RPs)以及修正罗德里格参数 (Modified Rodrigues
parameters, MRPs )。 其 中, 修 正 罗 德 里 格 参 数

(MRPs)具有几何直观性好、不存在奇异性问题和范

数约束等优点。 故本文采用 MRPs 来描述航天器的

姿态。 在 MRPs 下,刚体航天器的姿态运动学和姿

态动力学模型分别为:

q
·
= 1

2
1 - qTq

2 I3 + q × + qqT( )ω = T(q)ω (1)

Jω· = -ω × Jω + τ + d (2)
式中:ω 为航天器的角速度,J 为航天器的转动惯量

矩阵,τ 为所施加的控制力矩,d 为外部扰动力矩,q
即为航天器姿态的MRPs 表示。 对任一矢量 a = [a1

a2 a3] T,a × 表示如下反对称矩阵:

a × =

0 - a3 a2

a3 0 - a1

- a2 a1 0

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

记航天器的目标姿态及相应目标角速度分别为

qd 和 ωd,则姿态跟踪误差和角速度跟踪误差分别

为:

qe = q􀱋q - 1
d =

qd(qTq - 1) + q(1 - qT
dqd) - 2q ×

d q
1 + qT

dqdqTq + 2qT
dq

(3)

ωe =ω - Cqeωd (4)

式中,Cqe = I3 +
8(q ×

e ) 2 - 4(1 - qT
e qe)q ×

e

(1 + qT
e qe) 2 为从目标

体坐标系到本体坐标系的旋转矩阵。 航天器相对目

标姿态的相对运动方程即为:

　 q
·

e = T(qe)ωe =
1
2

1 - qT
e qe

2 I3 + q ×
e + qeqT

e( )ωe (5)

　 Jω·e = -ω × Jω + τ + d - JCqeω
·

d + Jω ×
e Cqeωd =

τ + f(qe,ω,ωd,ω
·

d) + d (6)

式中, f ( qe,ω,ωd,ω
·

d ) = - ω × Jω - JCqe ω
·

d +
Jω ×

e Cqeωd。
这里,运动学矩阵 T(qe)满足如下性质(在不至

混淆的情况下,下文以 T 表示 T(qe)):

det(T) = 1 + qT
e qe

4( )
3

> 0 (7)

T· = 1
2 ( -

1 + qT
e qe

4 qT
eωeI3 +

(Tωe) × + TωeqT
e + qeωT

eTT) (8)

T· -1 = - T - 1T·T - 1 (9)
现给出本文控制器设计过程所满足的假设。

假设 1　 目标角速度及其时间导数 ωd、ω
·

d 是一

致最终有界的。
假设 2　 外部扰动力矩是有界的,即存在正常

数 dM 使得外部扰动力矩满足‖ d‖≤ dM,其中

‖·‖表示向量的 2 范数。
本文的研究目标便是设计一个连续非奇异的控

制律 τ( t)使得航天器在满足上述假设的外部扰动

力矩作用下,其姿态跟踪误差仍能实现预设时间预
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设精度稳定,即对给定的预设时间常数 Tp 和预设精

度常数 εi( i = 1,2,3),当 t≥Tp 时,姿态跟踪误差的

各分量满足 qe,i ≤εi ( i = 1,2,3)。 在本文的控制

策略设计过程中会用到如下引理。
引理 1[18] 　 假设某动态系统存在一个李雅普

诺夫函数 ,满足:

V
·
≤ - π

ηTp
(V1 - η

2 + V1 + η
2 ) (10)

式中 0 < η < 1,则系统关于时间常数 Tp 是预设时间

稳定的。
引理 2[19] 　 设 λ > 0,x、r 为 n 维列向量,其中 x

为状态空间中的单位向量,r 的所有元素都为正。
定义映射算子 χ(λ,x) = [λr1x1,…,λrnxn] T,则此映

射为一双射。 同时对于其逆运算 ϕ(y) = χ - 1(y) =
(ϕλ(y),ϕx(y))(r 一定),ϕλ(y)和 ϕx(y)是无穷多

阶连续可导的,且 lim
‖y‖→0

ϕλ(y) =0, lim
‖y‖→∞

ϕλ(y) =∞。

2　 预设时间预设精度姿态跟踪控制器
设计

　 　 本文考虑受有界外部扰动力矩的刚体航天器的

预设时间姿态跟踪控制问题。 首先,提出了一种预

设时间扰动观测器,可以在预设的时间内保证对有

界外部扰动力矩的估计误差收敛为零。 然后,在此

基础上设计了一个基于准终端滑模面的连续非奇异

预设时间预设精度姿态跟踪控制器。
2. 1　 预设时间扰动观测器设计

为便于后续推导,首先构造中间变量:

ξ( t) = ρ ∫t
0
(ω ( l) × Jω( l) - τ - ξ( l))dl + ρJω

(11)
式中 ρ 为一个大于零的常数。 将式(11)求导并将

式(2)代入可得

ξ
·
= - ρξ + ρd (12)

基于中间变量 ξ,进一步构造辅助变量:
s0 = z - ξ (13)

式中 z 满足如下关系:

　 　 z· = - π
ησTp1

(sig(s0) 1 - η + sig(s0) 1 + η) -

ρdMsign(s0) - ρ‖ξ‖sign(s0) (14)

式中:0 < η < 1,σ = min {21 - η
2 ,21 + η

2 / 3
η
2 } = 21 - η

2 ,
Tp1 > 0。 对任一向量 a = [ a1 a2 … an ] T,符号

sig(a) α表示如下含义:
sig(a) α = [sign(a1) | a1 | α sign(a2) | a2 | α

… sign(an) | an | α] T

式中 sign(·)为符号函数。
定理 1　 取扰动力矩的估计值为

　 　 d^ = - π
ησTp1

(sig(s0) 1 - η + sig(s0) 1 + η) -

ρdM tanh(Ks0) - ρ‖ξ‖tanh(Ks0) + ξ (15)

式中 K > 0。 则当 t≥Tp1时,扰动力矩估计误差 d
~
=

d^ - d = 0。
证明　 由式(12) ~ (14)可得:

s·0 = z· - ξ
·
=

- π
ησTp1

(sig(s0) 1 - η + sig(s0) 1 + η) -

ρdMsign(s0) - ρ‖ξ‖sign(s0) + ρξ - ρd (16)

定义李雅普诺夫函数 V0 = 1
2 sT0 s0,则

V
·

0 = sT0 s
·

0 = sT0( - π
ησTp1

(sig(s0) 1 - η + sig(s0) 1 + η) -

ρdMsign(s0) - ρ‖ξ‖sign(s0) + ρξ - ρd)≤

sT0( - π
ησTp1

(sig(s0) 1 - η + sig(s0) 1 + η))≤

- π
ησTp1

((sT0 s0)
1 - η

2 + 3 sT0 s0
3( )

1 + η
2

( ) =

- π
ησTp1

21 - η
2 V1 - η

2
0 + 21 + η

2

3
η
2
V1 + η

2
0( )≤

- π
ηTp1

(V1 - η
2

0 + V1 + η
2

0 ) (17)

由引理 1,当 t≥Tp1 时,V0 = 0,s0 = s·0 = 0,故此

时系统满足如下关系:

d
~
= d^ - d = - π

ησTp1
(sig(s0) 1 - η + sig(s0) 1 + η) -

ρdM tanh(Ks0) - ρ‖ξ‖tanh(Ks0) + ξ - d =

ξ - d = s·0 / ρ = 0 (18)
所以当 t≥Tp1时,扰动力矩估计误差收敛到零,

定理 1 得证。
注　 从数学角度考虑,若 s0≡0,由式(14)可知

z·≡s·0≡0,这意味着 ξ 应为常值,显然这一点是无法

保证的。 与此同时,假设 s0 的某分量由 0 变化到某

非零值 Δ,由式(16)可知实际上其在到达 Δ 之前就

已经向 0“折返”了,故 s0 无法由零变化到任意非零

值。 根据这两点分析可以判断,收敛以后的 s0 各分

量其实是在 0 的一个无穷小邻域内“振荡”的。 故

上述推导过程中所用到的当 t≥Tp1时 s0 = s·0 = 0 其

实是一个近似的结论,本文所设计的扰动观测器是

一个近似的观测器。 但是仿真结果表明其对有界外

部扰动力矩的追踪效果是非常好的。
2. 2　 连续非奇异预设时间姿态跟踪控制器设计

首先,构造一个(准)终端滑模面:
s = ωe + 􀅼 (19)
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式中,􀅼 = π
σ′ηTp2

T - 1(φ(qe) + sig (qe) 1 + η),其中:

σ′ = min{21 - η
2 ,21 + η

2 } = 21 - η
2

φ(qe,i) =
sig(qe,i)1 -η,　 　 　 　 qe,i > εi

k1sign(qe,i)q2e,i + k2qe,i, 0≤ qe,i ≤εi
{

式中:k1,i = - ηε -1 -η
i ,k2,i = (1 + η)ε -η

i ,εi(i =1,2,3)
分别为对姿态误差的 3 个分量所预设的收敛精度。
显然,此滑模面及其一阶导数均是连续非奇异的。

定理 2 　 如果 s = 0,则当 t≥Tp2 时, qe,i ≤εi

( i = 1,2,3),即经过预设的时间 Tp2以后姿态跟踪误

差将保持在指定的精度 εi( i = 1,2,3)以内。
证明　 由定义(19), 当 s = 0 时误差角速度的

值为

　 ωe = - π
σ′ηTp2

T - 1(φ(qe) + sig (qe) 1 + η) (20)

将式(20)代入式(5)可得

　 q·e = Tωe = - π
σ′ηTp2

(φ(qe) + sig (qe) 1 + η) (21)

取李雅普诺夫函数:

V1,i =
1
2 q2

e,i (22)

则有

V·1,i = qe,i q
·

e,i =

- π
σ′ηTp2

(qe,iφ1(qe) + qe,i
2 + η) (23)

当 qe,i > εi 时,有

V
·

1,i = - π
σ′ηTp2

( qe,i
2 - η + qe,i

2 + η) =

- π
σ′ηTp2

(21 - η
2 V1 - η

2
1,i + 21 + η

2 V1 + η
2

1,i )≤

- π
ηTp2

(V1 - η
2

1,i + V1 + η
2

1,i ) (24)

由引理 1,在预设时间 Tp2 以内,姿态跟踪误差

可以收敛至 qe,i ≤εi( i = 1,2,3),定理 2 得证。
下面设计控制器,使滑模面收敛为零。 定义李

雅普诺夫函数 V2 = 1
2 sTJs,并设计控制器如下:

τ = - J􀅼
·

- f - π
2ηTp3

(V - η
2

2 + V
η
2
2 )Js - d^ (25)

定理 3　 控制律(25)是连续的;且当 d^ = d 时,
该控制律可在预设时间 Tp3内使滑模面 s 收敛到 0。

证明　 关于第 1 点,由式(15)可见 d
^
是连续

的,故只需证明 V - η
2

2 Js 在 s→0 时的极限存在。 由引

理 2,当 r1 = r2 = … = rn = 1 时,对任意 s≠0,存在唯

一的正数 λ 和单位向量 s-∈R3,使得 s = λ s-。 故

lim
s→0

V - η
2

2 Js = lim
s→0

1
2 sTJs( )

- η
2
Js =

lim
λ→0

1
2 (λ s-) TJ(λ s-)( )

- η
2
J(λ s-) =

lim
λ→0

λ1 - η 1
2 s- TJs-( )

- η
2
Js- = 0 (26)

极限存在,连续性结论得证;同时,由式(6)、式(19)
和式(25)可得

　 　 　 　 Js
·
= Jω·e + J􀅼· = τ + f + d + J􀅼· =

- π
2ηTp3

(V - η
2

2 + V
η
2
2 )Js - d^ + d =

- π
2ηTp3

(V - η
2

2 + V
η
2
2 )Js (27)

所以:

　 　 V
·

2 = sTJs· = - π
2ηTp3

(V - η
2

2 + V
η
2
2 )sTJs =

- π
ηTp3

(V1 - η
2

2 + V1 + η
2

2 ) (28)

由引理 1,在 d^ = d 的条件下,经过预设时间 Tp3

后,V2 = 0,s = 0,结论得证。
综上所述,根据定理 1 ~ 定理 3,在任意初始条

件下,本文所设计的观测器及控制器可以保证系统

的姿态跟踪误差在 Tp1 + Tp2 + Tp3 时间内收敛到

qe,i ≤εi( i = 1,2,3)范围以内。

3　 仿真分析

为检验上述控制策略的性能,本文通过数值仿

真对其进行了验证。 航天器的转动惯量矩阵取为

J0 =
20. 0 1. 2 0. 9
1. 2 17. 0 1. 4
0. 9 1. 4 15. 0

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
kg·m2 (29)

目标姿态轨线取为

qd = 0. 2[cos(0. 1t) sin(0. 1t) 3 ] T

外部扰动力矩设为

d = 0. 03[sin( t / 4) cos( t / 6) sin( t / 5)] TNm
控制器参数选择如下:Tp1 = Tp2 =30 s,Tp3 =40 s,

ρ = 3,K = 1,ε1 = ε2 = ε3 = 0. 000 5,η = 0. 3。
初始时刻姿态设为

q(0) = [1. 0 - 2. 0 - 1. 5] T

初始时刻角速度设为

ω(0) = [0. 000 5 0. 000 5 - 0. 000 5] Trad / s
z 的初始值取 z(0) = [0 0 0] T。 以下两种仿真方

案均满足上述条件。
CaseⅠ　 在上述条件下,仿真结果如图 1 所示。

图 1(a)所示为扰动观测器对有界外部扰动力矩的
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追踪结果,可以看出,观测器在 5 s 的时间内实现了

对外部扰动力矩的高精度追踪,收敛后的观测器对

扰动 力 矩 的 估 计 值 相 比 其 真 实 值 略 有 时 延。
图 1(b)所示为滑模面(19)的响应曲线,可见滑模

面在 10 s 的时间内收敛到零。 图 1( c)、1(d)分别

为姿态跟踪误差和角速度跟踪误差的响应曲线。 可

以看出,在 25 s 以后本体航天器的姿态值实现了对

期望轨线的跟踪收敛,且跟踪误差远远小于控制器

中预设的精度要求 ( qe,i ≤ εi ( i = 1, 2, 3 ))。
图 1(e)所示为在此控制策略下完成姿态跟踪任务

所需的控制力矩,可以看出其是连续的,本文所设计

的控制策略很好地避免了抖振现象,定理 1 ~定理 3
中的有关结论得到了验证。

图 1　 方案Ⅰ下预设时间预设精度姿态跟踪控制策略仿真结果

Fig. 1　 Simulation results of predefined-time predefined-bounded attitude tracking control scheme in CaseⅠ

　 　 CaseⅡ　 本方案考虑航天器系统的建模不确定

性,假设航天器的转动惯量存在建模不确定性,其真

实值为 J = J0 + ΔJ,其中不确定项为 ΔJ = 0. 1J0。
将此时的真实转动惯量代入动力学方程,可得

(J0 + ΔJ)ω· = -ω × (J0 + ΔJ)ω + u + d (30)
进一步整理有

J0ω
· = -ω × J0ω + u + d - ΔJω· -ω × ΔJω (31)

故此时d
-
= d - ΔJω· - ω × ΔJω 即为系统所受的

总扰动。 对此情形进行数值仿真,结果如图 2 所示。
由图 2(a)可以看出,在系统转动惯量存在建模不确

定性的情况下,本文所设计的扰动观测器仍然可以

对系统所受的总扰动力矩实现比较精确的估计。
图 2(b) ~ 图 2( e)所示分别为仿真方案Ⅱ下滑模

面、姿态跟踪误差、角速度跟踪误差以及相应的控制

力矩的响应曲线。 可以看出,此情形下系统状态的

演化过程与情形Ⅰ相差无几,观测器在 t≥5 s 时可

以实现对总扰动力矩的高精度追踪,滑模面在 t≥10 s

时收敛为零,姿态、角速度跟踪误差在 t≥25 s 时完

成收敛,且控制力矩无抖振现象。 仿真结果证明本

文提出的控制策略对系统的建模不确定性有着比较

好的鲁棒性。
从仿真结果可以看出,无论是观测器、滑模面、

还是跟踪误差,它们的收敛时间都远远小于控制器

中所预设的值,主要原因包括以下两方面:1)观测

器和姿态误差的收敛证明过程均进行过放缩,故实

际收敛速度会快于预设值。 蕴含在这些放缩处理中

的鲁棒性也足够抵消掉扰动观测器估计值相对扰动

真实值的微弱误差甚至是转动惯量建模不确定性带

来的影响;2)由文献[18]是对引理 1 的推导过程可

以看出,在满足不等式(10)的条件下,系统的实际

收敛时间为 ts ≤
2
π Tparctan ( V (0)),当初始条件

V(0)比较小时,收敛时间会远远小于 Tp。
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图 2　 方案Ⅱ下预设时间预设精度姿态跟踪控制策略仿真结果

Fig. 2　 Simulation results of predefined-time predefined-bounded attitude tracking control scheme in CaseⅡ

4　 结　 论

1)针对受有界外部扰动力矩的刚体航天器的

姿态跟踪控制问题,提出了一种预设时间预设精度

姿态跟踪控制策略。 首先设计了一个预设时间扰动

观测器,然后在利用此观测器的估计值对扰动力矩

进行补偿的基础上使用终端滑模控制方法设计了一

个姿态跟踪控制律。
2)理论分析表明,本文所设计的观测器可以在

外部扰动力矩上界已知的情况下对其进行精确估

计;所提控制律可以保证姿态跟踪误差在预设的时

间内收敛到指定的精度以内,并且其自身是连续非

奇异的。
3)数值仿真结果表明,本文所设计的观测器和

控制器在实际应用中表现出的收敛速度和精度可能

会远远优于预设值,并且其对系统的建模不确定性

具有比较出色的鲁棒性,有关结果对工程应用有一

定的参考价值。
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封面图片说明

封面图片来自本期论文“用于星间通信的高灵敏度快捕算法”,是浙江大学微小卫星研究中心徐兆

斌教授课题组提出的一种面向微小卫星编队星间链路扩频通信的信号快速捕获算法。 星间扩频通讯信

号捕获的速度与灵敏度直接影响着星间链路的建立速度,从而最终决定着微小卫星协同工作的功能可

行性。 微小卫星编队具有发射功率小、通讯信号突发性强、信号传输距离远等特点,这些特性对星间通

信捕获算法提出了新的要求。 本文针对微小卫星编队通信特点与需求,设计了一种适用于星间链路的

FFT 快速捕获算法,该算法在传统 FFT 码相位捕获法的基础上设计了多路并行架构、特殊同步序列、降
速率抽取、非相干累加等优化策略以改善算法捕获性能。 仿真及硬件测试表明,该算法相对于传统捕获

算法其极限捕获灵敏度与捕获速度有明显提升,在长距离星间链路通信具有较强的实用性。

(图文提供:郭晓旭,徐兆斌,成恒飞,杨 　 嘉,金仲和。 浙江大学微小卫星研究中心,浙江省微纳

卫星研究重点实验室(浙江大学))
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