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• 위성의 기능 결함 중 상당부분이 Gyro의 고장이 원인이 되어

GAD(Gyroless Attitude Determintation) 기법이 개발됨.

• 기술의 발전으로 고정밀 센서들 사용과 위성 개발비 절감, 초소형 위성

의 출현으로 Gyro를 탑재하지 않는 GAD 기법들이 연구됨.

• GAD 기법의 큰 두가지 분류

- Star Tracker의 빠른 갱신주기 이용. 미분형태로 각속도 추정

- 다른 센서 정보를 활용하여 Gyro를 대체

1 연구의 목적(1/1)



• 회전구동기를 탑재한 위성의 회전동역학
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w w w w w c distC C       ω ω Jω J ω τ η d τJ

Symbol Physical meaning

위성의 3축 각속도

위성의 관성모멘트 행렬

RW에서 위성동체로의 변환행렬

RW의 관성모멘트 행렬

n개 RW의 각속도

n개 RW의 토크명령

n개 RW의 토크명령 오차

위성의 3축에 가해지는 랜덤한
External Disturbance

위성의 3축에 가해지는 랜덤한
External Torque
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Table 1. Meaning of motion of dynamics of satellite

• 회전동역학의 추정식
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2 최적추정을 위한 확장칼만필터 설계(1/6)

2.1 RW을탑재한위성의회전동역학



• 자세오차 방정식 • 위성의 각속도오차 방정식

2 최적추정을 위한 확장칼만필터 설계(2/6)

2.2 Linearization of the State Error Equation 

- 오차 쿼터니언 (                ) 으로부터 유도
1ˆ  q q q

1
ˆ

2
     q ω q ω

충분히 작은 각도에서 쿼터니언은

다음과 같이 근사 될 수 있음.

4/ 2 1and q α q

ˆ     α ω α ω

- 위성의 각속도 오차(                )로부터 유도ˆ  ω ω ω

 1 ( ) ( )b b

w w w w w c distC C       ω ω Jω J ω τ η d τJ

ˆ  ω ω ω

미분식의 Taylor전개 에서

1차 까지만 끊어서 근사시킴.

 1 ˆ ˆ ˆ( ) ( )b b
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• 반작용휠의 각속도오차 방정식 • 외부교란오차 방정식

2 최적추정을 위한 확장칼만필터 설계(3/6)

2.2 Linearization of the State Error Equation 

- 휠의 각운동량 오차(                 ) 으로부터 유도 - 외부교란 오차(                )로부터 유도ˆ
w w w  h h h

ˆ [( ) ]w w w c w c w     h h h η τ η τ

ˆ /w w w c w   ω ω ω η J

ˆ  d d d

 ˆ 0d d    d d d η η

본 연구에서는 반작용휠의 각속도를

측정 및 제어가능 하다고 가정함.

본 연구에서는 위성의 3축에 가해지는 랜덤한

External Disturbance도 같이 추정함.



• 상태공간방정식 설정 • 칼만필터링을 위한 System Matrices

2 최적추정을 위한 확장칼만필터 설계(4/6)

2.3 System Process Matrices

- 선형화된 오차방정식들로 부터 유도
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- 시스템 상태변수 오차

- 시스템의 zero-mean

Gaussian white-noise process
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• Skew-Symmetric Matrix
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• 측정센서 모델링 • 나머지 System Matrices

2 최적추정을 위한 확장칼만필터 설계(5/6)

2.3 System Process Matrices

- 두 개의 측정센서를 이용하여 칼만필터링 수행

Star Traker(위성의 자세 측정)

반작용휠 내부 휠 각속도 측정 센서

,st w w w   q q q ω ω η
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- 측정 모델식

- Star Tracker와 휠 각속도 센서 모델링

- 측정값과 추정값의 오차

- 센서의 zero-mean

Gaussian white-noise process

T
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• 시스템 Noise Covariance Matrix

2 최적추정을 위한 확장칼만필터 설계(6/6)

2.4 Discretization Matrices

- System Process Matrices는 상태변수 오차의 미분식으로부터 얻어짐.

따라서 Continuous type 알고리즘에서만 사용될 수 있음.

- Discrete type 알고리즘에서는 이에 맞게 변형해서 사용해야함.

( )k t t   I A

( ) ( ) ( )T

k t t t t Q G Q G

- 시스템의 Noise Covariance Matrix는 다음과 같이 근사 가능.

- Transition Matrix는 간단하면서 실제 값에 근사시키는 방법 사용.

• 시스템 Transition Matrix

• Discrete type Algorithm



• 시뮬레이션 조건2

3 알고리즘 검증 시뮬레이션(1/6)

- 제안된 알고리즘은 확장칼만필터를 기반으로 하여

위성에 탑재된 두 센서의 측정값을 가지고 필터링을

통해 위성의 자세와 각속도, External Disturbance

를 동시에 최정 추정 한다.

- 시뮬레이션은 반작용휠이 위성의 3축에 정확히 배치

되었다고 가정한 케이스에 대하여 수행함.

list unit

RW 탑재 수량 3 개

RW 각속도 측정 주기 20 Hz

RW 각속도 측정 정밀도(    ) 2.86 rad/s

RW 토크 명령 오차(    ) 0.0013 Nm

RW의 관성모멘트( ) 0.0014 Kg·m2

RW의 초기 각속도(     ) 360 rad/s

Star Tracker 정밀도(    ) 0.01 rad

External Disturbance(    ,      ) 0.0011 Nm

External Torque(        ,      ) 10E-5 Nm

• 알고리즘의 구성과 목표
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Table 2. Numerical Simulation Conditions

• 시뮬레이션 조건1

- 위성의 관성모멘트(    )는 실제 궤도 환경과 유사하도록

나타내기 위해 10%의 오차를 추가한 값을 사용.

16.3 0.0869 0.60167
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Attitude History(quaternion)

3 알고리즘 검증 시뮬레이션(2/6)

• 위성의 3축에 대한 180초 동안의 자세(quaternion)의 history를 나타냄.

• 파란색 선은 실제 자세값을 나타내며, 빨간색 선은 추정값을 나타낸다.



Attitude Error(quaternion)

3 알고리즘 검증 시뮬레이션(3/6)

• 위성의 3축에 같은 Star Tracker의 측정정밀도 0.01rad 를 갖는다고 가정하였음.

• 자세 결정정밀도는 x축(0.0052rad), y축(0.0045rad), z축(0.0044rad) 으로 달라짐.



Angular Rate Error

3 알고리즘 검증 시뮬레이션(4/6)

• 각속도 결정정밀도는 x축에 비해 y,z축 정밀도가 눈에 띄게 차이를 보임.

• 각 축의 결정정밀도는 x축(0.002rad/s), y축과 z축은(0.0013rad/s) 값을 갖음.



Wheel Angular Rate Error

3 알고리즘 검증 시뮬레이션(5/6)

• 반작용휠의 3축에 대한 측정정밀도는 2.86rad/s 를 갖는다고 가정하였음.

• 각 축의 결정정밀도는 x축(2.269rad/s), y축과 z축은(2.2691rad/s) 값을 갖음.



External Disturbance Error

3 알고리즘 검증 시뮬레이션(6/6)

• 외부교란 결정정밀도는 x,y,z축 정밀도가 큰 차이를 보이지 않음.

• 각 축의 결정정밀도는 x축(0.0084Nm), y축과 z축은(0.01Nm) 의 값을 갖는다.



• 본 연구에서는 위성의 각속도를 측정하는 센서 고장 상황 이나 각속도 센서를 아예 탑재하지

않는 경우에 대체할 수 있는 Gyroless Attitude Determination 기법을 이용하여 Gyroless

위성의 자세와 각속도를 추정할 수 있는 알고리즘을 제안함.

• 제안된 알고리즘은 확장칼만필터 기반으로 설계되었음. 각속도 센서 부재와 더불어 랜덤한

3축 External Disturbance와 External Torque의 외란환경에 있는 위성의 자세와 각속도를

Star Tracker와 반작용휠 내부 각속도 센서의 값을 가지고 최적으로 추정할 수 있음.

• 시뮬레이션을 통해 제안된 알고리즘의 성능과 타당성을 입증함.

• 반작용휠 뿐만 아니라 CMG와 같은 다른 회전 구동기를 탑재한 위성에도 제안된 알고리즘의

적용이 가능함.

4 결론 및 계획(1/1)

• 필터의 성능에 영향을 줄 수 있는 Transition Matrix의 근사치가 아닌 정확한 솔루션값을 구해

사용하고, 반작용휠의 배치 케이스들에 대해서도 알고리즘의 성능 연구를 수행할 예정.

• 심화적으로 인공위성의 정확한 관성모멘트를 알 수 없는 경우를 포함한 전체적인 알고리즘

구성과 성능 및 타당성에 대한 연구 또한 수행할 예정이다.





Thanks for your attention!



Appendix  확장칼만필터 구성(1/1)

Initialize

Propagation

Gain

Update

Table 3. Extended Kalman Filter for proposed Algorithm
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Appendix  시뮬레이션 코드(1/2)



Appendix  시뮬레이션 코드(2/2)


