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• 확장칼만필터를 적용한 자세추정 알고리즘의 연구 및 시뮬레이션.

• 연구 논문에서 수행하는 선형화 모델링, 확장칼만필터의 구성 및 적용

방법등을 배우고, 자세추정을 시뮬레이션을 수행하여 본다.

1  연구의 목적 (1/1)



2  자세결정 알고리즘의 모델링(1/6)

quaternion kinematics and properties

1T q q - quaternion constraint.

each components are not

independent!
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• quatenion 의 정의 • quatenion kinematics

• skew-symmetric matrix calculation



2  자세결정 알고리즘의 모델링(2/6)

spacecraft  motion  kinematics and sensor models

- input value

• kinematics of motion of spacecraft

(Euler’s equation)
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• rate-integrating gyro model

widely used model is

1st order Markov process

a  ω ω β η

bβ η

ω - measured observation

β - gyro bias

,a bη η - have same properties as η

• star tracker model

s e q q q

- have same properties as ηsη

e s p η

- spacecraft moment of inertia



2  자세결정 알고리즘의 모델링(3/6)

Linearized model to use Extended Kalman Filter

• definition of state small variations
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2  자세결정 알고리즘의 모델링(4/6)

Linearized model to use Extended Kalman Filter

• measurement model
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• continuous-time error state-space

equation
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g  ω ω β - not measurement model

but it is necessary to

innovation process



2  자세결정 알고리즘의 모델링(5/6)

Extended Kalman Filtering

• Calculate Kalman Gain• State and Covariance Propagation
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2  자세결정 알고리즘의 모델링(6/6)

Extended Kalman Filtering

• State and Covariance Update• State Innovation
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3  시뮬레이션 결과(1/3)

• Angular rate error가 3σ 범위 밖으로 약간씩 튀는 부분들이 존재함.

• 전체적으로 볼 경우 수렴범위 내에 있다고 판단됨.

Angular rate error at each axies



3  시뮬레이션 결과(2/3)

• Body Quaternion error가 3σ 범위 내로 잘 수렴됨을 볼 수 있음.

• 위성의 자세에 대한 추정이 잘 되고 있다고 판단됨.

Body Quaternion error at each axies



3  시뮬레이션 결과(1/3)

• Gyro Bias error가 3σ 범위에 걸쳐있는 부분들이 존재함.

• Bias가 매우 잘 추정된다고 볼 수 없지만, 전체적으로 볼 경우 수렴범위 내에 있다고 판단됨.

Angular rate error at each axies



• 주어진 연구 논문에 적용된 discrete Ф,Q,R 을 사용하여 시뮬레이션을 했을 경우 때 P값이

작게 수렴이 되고 추정값도 발산하는 문제 발생.

수식 guarantee를 할 수 없기 때문에 P값은 continuous-time으로 propagation 하였음.

• 시뮬레이션 결과 각속도의 추정과 바이어스의 추정은 다소 수렴이 불안정한 모습이 보였지만

위성의 자세 추정은 잘 되었음.

• 다음 계획으로는 수식을 guarantee 하고 완전한 discrete한 방법으로도 시뮬레이션을

진행.

또한 교수님께서 말씀하신 gyro가 없을 경우 reaction wheel의 각속도로 자세를 추정하는

시뮬레이션을 진행할 예정.

4  결론 및 계획(1/1)



Thanks for your attention!



Appendix  시뮬레이션 코드(2/2)



Appendix  시뮬레이션 코드(2/2)


