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Resümee/Abstract

Tudengisatelliidi SUTS asendi määramise algoritmi valimine ja verifitseerimine

Täpne asendi määramine on aluseks iga osutamisnõudega satelliidi missiooni edukaks täitmiseks.

Käesoleva bakalaureusetöö eesmärk on valida tudengisatelliidile SUTS sobiv asendi määramise

algoritm, mis vastaks missiooni asendi määramise täpsuse nõudele 2,5◦. Päikeseandurite,

magnetomeetrite ja güroskoopide mõõtmised kombineeritakse ühtseks kvaternioonipõhiseks

asendihinnanguks, kasutades algasendi leidmiseks QUEST-algoritmi ning filtreerimiseks UKF-

i ja USQUE-d, mida rakendati ja häälestati Pythonis kirjutatud simulatsioonikeskkonnas

statistiliste mõõdikute NIS ja NEES abil. Valgustatud orbiidiperioodidel täidavad mõlemad

filtrid asendi määramise nõude, saavutades mediaanvea alla 0,22◦, kuid varjutuse ajal kasvab

UKF-i viga kuni 8,5◦-ni, samas kui USQUE jääb 2,5◦ lähedale. Monte Carlo simulatsioonid

kinnitavad, et USQUE täidab nõude 99% katsetest koos juhtimissüsteemiga ning on valitud

SUTS-i missiooni asendi määramise algoritmiks edasisteks riistvara katseteks.

CERCS: T125 Automaatjuhtimine, robootika; T210 Lennundus- ja kosmosetehnoloogia

Võtmesõnad: asendi määramine, Kalmani filter, UKF, USQUE, kvaternioon, pikosatelliit

Selection and Verification of Attitude Determination Algorithm for Student Satellite SUTS

Accurate attitude determination is fundamental to any pointing-critical satellite mission. This

bachelor’s thesis aims to select the most suitable attitude determination algorithm for the

student satellite SUTS that satisfies the mission’s attitude determination accuracy requirement

of 2.5◦. Measurements from sun sensors, magnetometers, and gyroscopes are fused into a

unified quaternion-based attitude estimate, using the QUEST algorithm for initialisation and

comparing UKF and USQUE for sequential filtering, both implemented and tuned within a

Python simulation environment using the statistical consistency metrics NIS and NEES. During

sunlit orbital periods both filters satisfy the attitude determination requirement, achieving a

median error below 0.22◦, however during eclipse the UKF error grows up to 8.5◦ while USQUE

remains near 2.5◦. Monte Carlo simulations confirm that USQUE meets the requirement in 99%

of trials with the attitude control system active, and it is selected as the attitude determination

algorithm for SUTS, ready for further hardware-in-the-loop validation.

CERCS: T125 Automation, robotics, control engineering; T210 Aerospace technology

Keywords: attitude determination, Kalman filter, UKF, USQUE, quaternion, pico-satellite
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Lühendid

ADCS Attitude Determination and Control System ehk asendi määramise ja kontrolli süsteem.

ECI Earth-Centered Inertial ehk Maa-keskne inertsiaalne taustsüsteem.

EKF Extended Kalman Filter ehk laiendatud Kalmani filter.

IGRF International Geomagnetic Reference Field ehk rahvusvaheline geomagnetiline

võrdlusväli.

IMU Inertial Measurement Unit ehk inertsiaalne mõõtmisüksus.

LQR Linear Quadratic Regulator ehk lineaar-kvadraatiline regulaator.

NEES Normalized Estimation Error Squared ehk normaliseeritud asendi määramise vea ruut.

NIS Normalized Innovation Squared ehk normaliseeritud innovatsiooni ruut.

PID Proportional-Integral-Derivative ehk proportsionaal-integraal-tuletis kontroller.

QUEST Quaternion ESTimator ehk kvaternioonil põhinev asendi hindaja.

UKF Unscented Kalmani Filter.

USQUE Unscented Quaternion Estimator ehk kvaternioonidel põhinev mittelineaarne asendi

hindaja.
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1. Sissejuhatus

1.1 Motivatsioon

Satelliidid täidavad kosmoses mitmesuguseid missioone: vaatlevad taevakehi, teevad

ilmavaatlust, teevad teaduslikke mõõtmisi ja palju muud. Kõige selle jaoks on vaja, et satelliidi

pardal olevad seadmed, nagu antennid, kaamerad ja andurid, oleksid suunatud nende sihtmärgi

poole. Vastasel juhul võib pildistatav taevakeha jääda kaamera vaateväljast välja või osutuda

suhtlus maajaamaga võimatuks.

Selleks, et satelliit saaks oma seadmeid õigesti suunata, peab teadma, kuidas satelliit kosmoses

asetseb, ehk mis on selle orientatsioon. Asendi määramise süsteemi eesmärk on vastata sellele

küsimusele kasutades satelliidi füüsikat ja pardal olevaid andureid [1]. Et satelliit oskaks end

õigesti pöörata, on vaja ka asendi kontrolli süsteemi. See kasutab pardal olevaid täitureid, näiteks

magnetväändureid, hoorattaid või kütusega reaktiivmootoreid [2, 3], et pöörata satelliiti soovitud

suunas, lähtudes kontrollalgoritmidest. Asendi määramise ja kontrolli süsteemid töötavad

käsikäes, tagades satelliidi õige asendi kogu missiooni vältel. Ilma nendeta ei oleks satelliitidel

võimalik oma missioone täita, mistõttu on need iga satelliidi lahutamatu osa.

1.2 Eesti Tudengisatelliit ja SUTS

Eesti Tudengisatelliit on tudengiorganisatsioon, mille eesmärk on tutvustada

kosmosetehnoloogiat üliõpilastele üle Eesti. Organisatsiooni juured ulatuvad aastasse

2011 [4] ja nende esimese satelliidi ESTCube-1 orbiidile saatmine 2013. aastal tegi Eestist

kosmoseriigi [5]. Sellest ajast alates on organisatsioon kasvanud ja laienenud üle terve Eesti.

Praegu töötab Eesti Tudengisatelliit juba oma kolmanda satelliidi kallal.

SUTS ehk Strateegiliste Uuenduste Testimise Satelliit on Eesti Tudengisatelliidi esimene

pikosatelliit. Pikosatelliit on standardiseeritud satelliidiformaat, kus üks ühik (P) on 5×5×5 cm

suurune kuubik [6]. SUTS-i mõõtmed on 5 × 5 × 15 cm [7], mistõttu nimetatakse seda 3P

pikosatelliidiks. Väike suurus toob endaga kaasa konkreetsed piirangud: satelliidil on vähe

ruumi, piiratud energiaressurss ja tagasihoidlik arvutusvõimsus. Asendi määramiseks on SUTS-i

pardal päikeseandurid, magnetomeetrid ja güroskoobid [7], millest igaühel on samuti piirangud

täpsuse ja töövõime osas. Nii satelliidi väike suurus kui ka andurite omadused mõjutavad otseselt

seda, millised algoritmid on pardal teostatavad.

SUTS-i pardal on kaks kasulikku koormat. Esimene neist on optiline sidevahend, mis

testib lasersidetehnoloogiat satelliidi ja maajaama vahel [7]. Teine on Kuu regoliiti
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simuleerivast materjalist valmistatud päikesepatarei, mis uurib sellise materjali sobilikkust

energia salvestamiseks [7]. Mõlemad koormad vajavad oma missiooni läbiviimiseks täpset

suunamist, mis omakorda eeldab töökindlat asendi määramist.

1.3 Töö eesmärk

Käesolev bakalaureusetöö on eeluurimus SUTS-i asendi määramise algoritmi valimiseks. SUTS-

i asendi määramise süsteemi arendus on simulatsioonifaasis – pardal kasutatavad andurid

on fikseeritud, kuid asendi määramise tarkvara algoritm tuleb valida ja verifitseerida enne

riistvaralist katsetamist. Töö eesmärk on võrrelda SUTS-i tingimustes kahte järjestikuse

asendi määramise algoritmi, UKF-i ja USQUE-d, ning valida neist sobivam edasiseks

arenduseks. Algoritme hinnatakse simulatsioonikeskkonnas: valgustatud orbiidiperioodidel

kontrollitakse asendi määramise nõude täitmist ning varjutuse ajal analüüsitakse hinnangu

stabiilsust olukorras, kus päikeseanduri mõõtmised puuduvad. Töö arutelus tuuakse välja

peamised simulatsioonimudelite eeldused ja piirangud, mida tuleb tulemuste tõlgendamisel

arvestada. Eesmärgi täitmiseks implementeeritakse vastavad algoritmid ja vajalike andurite

mudelid simulatsioonikeskkonnas. Algoritmide häälestamiseks, võrdlemiseks ja Monte Carlo

simulatsioonide teostamiseks koostatakse vastavad testid. Töö tulemuse põhjal valitakse algoritm,

mida saab järgmises arendusetapis rakendada ja valideerida satelliidi riistvaral.
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2. Nõuded satelliidi asendi määramisele

Käesolevas peatükis esitatakse SUTS-i missiooni seisukohalt olulised nõuded, mis on aluseks

asendi määramise süsteemi arhitektuuri valikutel. Nõuded on jaotatud kolme tasandisse: satelliidi

tasandi nõuded (SAT), missiooni nõuded (PL) ning Attitude Determination and Control System

ehk asendi määramise ja kontrolli süsteemi (ADCS) nõuded (SSYS-ADCS) [7].

2.1 Missioonist tulenevad suunamisvajadused

SUTS-il on kaks kasulikku koormat, mis täidavad missiooni orbiidil. Esimene neist on optiline

sidevahend (PL1) ning teine Kuu regoliiti simuleerivast materjalist päikesepatarei (PL2).

Mõlemad esitavad ADCS-ile järgmised nõuded osutamistäpsusele:

• SUTS-PL1-5: PL1 nõuab absoluutset osutamistäpsust 5◦ ja suhtelist osutamistäpsust 1◦.

• SUTS-PL2-9: PL2 nõuab absoluutset osutamistäpsust 10◦.

Nendest nõuetest tulenevalt peab satelliit teadma oma orientatsiooni piisava täpsusega, et

asendi kontrolli süsteem suudaks satelliiti õiges suunas hoida. Asendi määramise viga lisandub

juhtimisveale, mida täpsem on esimene, seda täpsem saab olla teine. Seega on täpne asendi

määramine eeldus nõuete SUTS-PL1-5 ja SUTS-PL2-9 täitmiseks.

2.2 Asendi määramiseks olulised nõuded

Asendi määramise algoritmi valikut ja hindamist juhivad neli põhilist nõuet:

SUTS-SAT-31 – satelliit peab suutma määrata oma asendi täpsusega 2,5◦. Kuna osutamisviga ei

tohi olla suurem kui 5◦, siis peab asendi määramise viga olema sellest oluliselt väiksem. See on

käesoleva töö peamine hindamislävi: arendus- ja verifitseerimisotsuseid tehakse silmas pidades,

kas asendi määramise viga väljaspool varjutust jääb alla 2,5◦.

SUTS-SSYS-ADCS-13 – ADCS peab teostama unscented Kalmani filtreerimist. See nõue

ei ole tüüpiline jõudlusnõue, vaid pigem esialgne pakkumine tehniliseks lahenduseks, mis

tehti enne põhjalikumat algoritmide uurimist. Käesolevas töös võeti seda kui lähtepunkti, kuid

algoritmivalik põhines kirjandusel [1, 8, 9] – Unscented Kalmani Filter (UKF) ja sellest tuletatud

Unscented Quaternion Estimator ehk kvaternioonidel põhinev mittelineaarne asendi hindaja

(USQUE) osutusid sobivateks kandidaatideks, mistõttu on töö põhivõrdlus nende kahe vahel.

UKF-i üldpõhimõte on toodud peatükis 4.3.2.
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SUTS-SSYS-ADCS-1 ja SUTS-SSYS-ADCS-3 – satelliidil on neli magnetomeetrit, neli

güroskoopi ja viis päikeseandurit. Need andurid on asendi määramise algoritmi sisendid ja

nende omadused, nagu täpsus, müra ja töötingimused, määravad sensorifusiooni arhitektuuri.

2.3 Töörežiimide hindamine

Satelliit läbib orbiidil perioodiliselt valgustatud perioode ja varjutusi. Valgustatud perioodidel

on kõik kolm anduriliiki (päikeseandur, magnetomeeter, güroskoop) kasutatavad. Varjutuse ajal

ei saada informatsiooni päikeseandurist, mis vähendab oluliselt saadaolevat infot orientatsiooni

kohta.

Nõue SUTS-SAT-31 kehtib ainult väljaspool varjutust. Varjutuse ajal on informatsioonihulk

väiksem ning nõuetele vastav asendi määramine on praktikas väga keeruline. Sellest olenemata

on hea, kui satelliit on varjutuse ajal stabiilne, sest siis ei kasva varjus viga väga suureks ning

valgusesse sisenedes koondub filter kiiremini. Seetõttu on eelistatud meetodid, mis suudavad

asendi määramise viga ka varjutuse ajal minimaalsena hoida. Nõude täitnud meetodite vahel

eelistatakse seejärel lahendust, mille keskmine viga on väiksem ja mille käitumine varjutuse ajal

on stabiilsem.
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3. Andurid

Satelliidi asendi määramiseks on vaja mõõta füüsikalisi suurusi väliskeskkonnas. Mõned andurid,

nagu tähejälgurid (star tracker), suudavad iseseisvalt anda piisavalt täpsed mõõtmised asendi

määramiseks [10], kuid on liiga suured ja energiamahukad, et sobida 3P pikosatelliidile [6,

11]. Ressursipiirangutega sobivad andurid, nagu päikeseandur, magnetomeeter ja güroskoop,

on eraldi võttes kas liiga ebatäpsed või ei suuda anda täielikku asendipilti kõigis tingimustes.

Seetõttu kasutatakse SUTS-il korraga kõiki kolme anduriliiki.

3.1 Päikeseandur

Päikeseandur mõõdab Päikese valguse langemisnurka, mille abil saab arvutada Päikese

suunavektori satelliidi kehakoordinaatsüsteemis. Seda vektorit saab võrrelda orbiidimudeli

põhjal arvutatud teoreetilise Päikese suunaga ning kasutada nende erinevust asendi määramiseks.

Päikeseanduri peamine piirang on see, et see ei tööta varjus. Lisaks ei anna üksik päikeseandur

täielikku orientatsiooniinfot: ühest mõõdetud vektorist saab määrata vaid kaks vabadusastet,

mistõttu jääb pöörlemine ümber Päikese suunaga ühtiva telje määramata [12].

SUTS-il kasutatakse Needronix’i NXSS3v10 päikeseandureid, mille mõõtmistäpsus on

andmelehe järgi 0,09◦ [13]. Selle täpsuse puhul ei ole aga arvestatud veaga, mille põhjustab

Maalt tagasipeegelduv valgus, nii et reaalne täpsus on tõenäoliselt halvem. Vastavalt nõudele

SUTS-SSYS-ADCS-3 paigaldatakse satelliidile viis päikeseandurit.

3.2 Magnetomeeter

Magnetomeeter mõõdab Maa magnetvälja vektorit satelliidi kehakoordinaatsüsteemis. Kuna

magnetvälja suund ja tugevus sõltuvad satelliidi asukohast orbiidil, saab mõõdetud vektorit

võrrelda International Geomagnetic Reference Field ehk rahvusvahelise geomagnetilise

võrdlusväljaga (IGRF) [14] ning kasutada nende erinevust asendi määramiseks. Erinevalt

päikeseandurist töötab magnetomeeter nii valguses kui varjus.

Magnetomeetri mõõtmised on tundlikud satelliidi enda magnetväljade suhtes. SUTS-i puhul

tekitavadmõned täiturid ise magnetvälja, seetõttu mõõdabmagnetomeeter üksnes siis, kui täiturid

on välja lülitatud. Magnetomeetri täpsus sõltub ka IGRF-mudeli kvaliteedist ning satelliidi

orbiidiinfo täpsusest [15].

SUTS-il kasutatakse LIS3MDL magnetomeetreid [16], mis olid varem kasutusel ESTCube-

2 missioonil [17]. Kuna LIS3MDL-i enam ei toodeta, kasutatakse laos olevaid piiratud arvu
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andureid. Varuvariandina on leitud MMC5983MA [18], millel on sarnased omadused ja mis

on praegu tootmises. Vastavalt nõudele SUTS-SSYS-ADCS-1 on SUTS-i pardal kokku neli

magnetomeetrit.

3.3 Güroskoop

Güroskoop mõõdab satelliidi nurkkiirust kehakoordinaatsüsteemis. Güroskoobi peamine puudus

on mõõtetriiv: ilma välise referentsita kuhjuvad mõõtmisvead aja jooksul [19]. Tugevuseks on

kõrge mõõtmissagedus ja töövõime kõigis valgustustingimustes [20], mistõttu täiendab see hästi

päikeseanduri ja magnetomeetri aeglasemaid mõõtmisi.

SUTS-il kasutatakse Bosch Sensorteci BMI088 [20] Inertial Measurement Unit ehk inertsiaalset

mõõtmisüksust (IMU), mis ühendab ühes korpuses kolmeteljelise 16-bitise güroskoobi ja

kiirendusanduri. Vastavalt nõudele SUTS-SSYS-ADCS-1 on satelliidil kokku neli güroskoopi.
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4. Asendi määramise taust ja meetodid

Asendi määramisel käsitleme kahte peamist lähenemist: asendi määramist kindlal ajahetkel ning

järjestikulist asendi määramist, kus kasutatakse lisainformatsiooni varasematest mõõtmistest

[21]. Olenevalt rakendusest on vaja kas ühte, teist või mõlemat korraga.

4.1 Asendi esitamine

SUTS-i asendit esitatakse ühikvektori kvaterniooni kujul [7]. Kvaternioon q = [q0, q1, q2, q3]
T

koosneb neljast komponendist, millest q0 on reaalne skalaarosa ning q1, q2, q3 moodustavad

vektorosa [22, 23].

Satelliidi orientatsiooni on võimalik esitada mitmel viisil, näiteks Euleri nurkade,

pöörlemismaatriksite või kvaternioonidena. Euleri nurgad on intuitiivsed, kuid neil esineb

singulaarsus nn gimbal lock’i näol: teatud orientatsioonides langeb kaks pöörlemistelge kokku

ning süsteem kaotab ühe vabadusastme, mistõttu mõned orientatsioonidmuutuvad kirjeldamatuks

[22]. Pöörlemismaatriksid on singulaarsusest vabad, kuid nõuavad üheksa elemendi hoidmist

ja nende ortogonaalse struktuuri säilitamine on arvutuslikult kulukas. Kvaternioonid väldivad

mõlemat probleemi: neil puudub singulaarsus, nad esitavad iga orientatsiooni kompaktselt nelja

arvuga ning nende abil on pöörlemistehted arvutuslikult efektiivsed. [22]

Ühikvektori kvaterniooni korral kehtib normitingimus ‖q‖ = 1. See piirang tähendab, et

kvaternioon ei ole vaba neljakomponentne vektor, vaid kuulub ühiksfäärile S3. Praktikas

võivad kvaterniooni normitingimust rikkuda algoritmilised lihtsustused, nagu lineariseerimine ja

diskreetne ajavärskendus, mis on vajalikud piiratud arvutusvõimsusega pardaarvutil töötamiseks

[23]. Vastavalt implementatsioonile võib olla vajalik uuenduste järgne normaliseerimine.

4.2 Asendi määramine kindlal ajahetkel ja Wahba probleem

Kindlal ajahetkel põhinevad asendi määramise meetodid kasutavad ainult ühel ajahetkel tehtud

mõõtmisi ning ei arvesta otseselt satelliidi dünaamikamudelit ega varasemaid mõõtetulemusi.

Nende meetodite eeliseks on lihtne ülesehitus ja väike arvutuslik koormus, mistõttu sobivad

need hästi satelliidi algasendi määramiseks ning olukordadeks, kus järjestikulisi meetodeid ei

ole võimalik või otstarbekas kasutada.

Enamik selliseid meetodeid tugineb vektormõõtmistele. Kuna vektori pikkus ei anna infot

satelliidi orientatsiooni kohta, kasutatakse asendi määramisel ainult vektori suunda. Iga mõõdetud

ühikvektor sisaldab seega kahte sõltumatut parameetrit. Satelliidi asendi üheseks määramiseks
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on vaja vähemalt kahte mittelineaarselt sõltumatut vektorit. Praktikas kasutatakse näiteks Päikese

suunavektorit ja Maa magnetvälja vektorit vähem täpseks asendi määramiseks või kahe tähe

suunavektoreid täpsemaks asendi määramiseks [12].

Üldise matemaatilise raamistiku vektormõõtmiste abil asendi leidmiseks esitas Grace Wahba

1965. aastal nn Wahba probleemis. Selle eesmärk on leida asendimaatriks A ∈ SO(3) (kus

SO(3) on eripöörlemisrühm, ATA = I ja det(A) = +1), mis viib referentskoordinaatsüsteemis

tuntud suunavektorid võimalikult hästi kokku satelliidi kehakoordinaatsüsteemis mõõdetud

suunavektoritega. See saavutatakse järgmise kaofunktsiooni minimeerimise teel [21]:

J(A) =
N∑
i=1

ai‖bi − Ari‖2, (1)

kus bi on kehakoordinaatsüsteemis mõõdetud ühikvektorid, ri vastavad ühikvektorid

referentskoordinaatsüsteemis ning ai on mittenegatiivsed kaalud. Sageli valitakse kaalud

mõõtemüra dispersioonide pöördväärtustena, mille korral on lahendus kooskõlas maksimaalse

tõepära hinnanguga [21].

Wahba probleem on matemaatiliselt samaväärne ortogonaalse Prokrustese probleemiga ning

selle seose põhjal on välja töötatud mitmeid praktilisi lahendusalgoritme, näiteks Davenporti

q-meetod, singulaarlahutusel (SVD) põhinevad meetodid ning erinevad kvaternioonide põhised

lahendused [21]. Kõigi nende eesmärk on leida asendimaatriks, mis maksimeerib jälge (maatriksi

diagonaalil olevate elementide summat) tr(ABT ), kus maatriks B on moodustatud mõõdetud ja

referentsvektorite kaalutud väliskorrutistest.

Markley analüüsis põhjalikult erinevate Wahba probleemi lahendusmeetodite statistilisi omadusi,

sealhulgas nende täpsust ja numbrilist stabiilsust, keskendudes eelkõige satelliidi pardal

kasutatavatele algoritmidele. Tema töö näitab, et kuigi mitmed meetodid annavad teoreetiliselt

sama tulemuse, võivad need praktikas erineda arvutusliku keerukuse ja tundlikkuse poolest [21].

Kokkuvõte Markley tulemustest on toodud tabelis 1.

Asendi määramise algoritmide puhul on oluline eristada sümmeetrilisi ja asümmeetrilisi

meetodeid. Asümmeetrilise algoritmi korral ei käsitleta kõiki mõõdetud vektoreid võrdselt,

näiteks TRIAD-algoritmis määrab vektorite sisestamise järjekord, millised suunad mõjutavad

tulemust rohkem. See muudab algoritmi lihtsaks ja kiireks, kuid samas tundlikuks mõõtemüra ja

vektorite valiku suhtes. [21]

Sümmeetrilised algoritmid seevastu käsitlevad kõiki mõõtmisi võrdselt ning nende tulemus ei

sõltu vektorite järjestusest [21]. Sellised meetodid, nagu QUEST, SVD-põhised lahendused
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Tabel 1. Ühe epohhi asendi määramise algoritmide võrdlus Markley [21] järgi, hinnatuna

vajalike sisendvektorite arvu, täpsuse, arvutusliku keerukuse ja meetodi eripärade baasil.

Meetod Vektorite arv Täpsus Keerukus Märkused

TRIAD 2 Keskmine Väga väike Lihtne ja kiire meetod;

tulemus sõltub vektorite

valimise ja sisestamise

järjekorrast

QUEST ≥ 2 Kõrge Väike Laialdaselt

kasutusel satelliitide

pardasüsteemides

SVD-põhine meetod ≥ 2 Väga kõrge Suur Numbriliselt väga

stabiilne; sobib hästi

maapealseks töötluseks

Otsene kvaterniooni

meetod

≥ 2 Kõrge Väike Matemaatiliselt

võrdväärne QUEST-iga;

nõuab singulaarsuste

käsitlemist (olukorrad,

kus omaväärtused

on kordsed ja

omavektori valik

muutub mitteüheseks)

ja otsesed kvaterniooni meetodid, võimaldavad kasutada suvalist arvu mõõtevektoreid koos

kaaludega. Seetõttu on sümmeetrilised algoritmid üldiselt täpsemad ja stabiilsemad ning sobivad

paremini satelliidi pardal kasutamiseks.

Käesolevas töös kasutatakse SUTS satelliidi kindlal ajahetkel põhinevaks asendi määramiseks

kvaterniooni põhist lahendust QUEST. Valik on tehtud selle meetodi hea numbrilise

käitumise, väikese arvutusliku koormuse ning laialdase kasutuse tõttu kaasaegsetes satelliitide

pardasüsteemides [1].

4.2.1 QUEST

Quaternion ESTimator ehk kvaternioonil põhinev asendi hindaja (QUEST) on Davenporti q-

meetodi [21] arvutuslikult tõhus edasiarendus, mille eesmärk on lahendada Wahba probleem
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kvaterniooni kujul. Meetod on välja töötatud spetsiaalselt satelliitide pardarakendusi silmas

pidades, kus on oluline nii väike arvutuslik koormus kui ka hea numbriline stabiilsus, ehk

väikesed mõõtmisvead või ümardamisvead ei põhjusta tulemuses ebaproportsionaalselt suuri

kõrvalekaldeid [21].

Wahba probleemi (valem 1) saab ümber kirjutada kujule, kus maksimeeritakse järgmine

funktsioon:

J(A) = tr(ABT ), (2)

kus

B =
N∑
i=1

aibir
T
i (3)

on kehakoordinaatsüsteemis mõõdetud vektori b ja referentskoordinaatsüsteemis oleva vastava

vektori r kaalutud väliskorrutiste summa [21]. Davenport näitas, et see probleem on samaväärne

maksimaalse omaarväärtusega seotud omavektori leidmisega järgmises sümmeetrilises 4× 4

maatriksis (suurim omaväärtus vastab optimaalsele asendihinnangule) [21]:

K =

S − σI z

zT σ

 , (4)

kus

S = B +BT , (5)

σ = tr(B), (6)

z =


B23 −B32

B31 −B13

B12 −B21

 . (7)

Optimaalne asendikvaternioon q vastab maatriksi K suurimale omaarvule λmax. Otsene

omaväärtuste leidmine on aga arvutuslikult kulukas, mistõttu QUEST-algoritm kasutab asjaolu,

et omaväärtused rahuldavad neljanda astme karakteristlikku võrrandit [21]:

det(K − λI) = 0. (8)

QUEST-is lahendatakse see võrrand iteratiivselt, kasutades tavaliselt Newtoni meetodit. Kui

λmax on leitud, saab vastava kvaterniooni arvutada valemi abil [21]:
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q =
1√

(λmax − σ)2 + zT z

λmax − σ

z

 . (9)

Markley analüüs näitab, et QUEST-algoritm annab maksimaalse tõepära hinnangu juhul, kui

mõõtevektorite vead on sõltumatud, isotroopsed ja normaaljaotusega ning kaalud ai on valitud

pöördvõrdeliselt mõõtemüra dispersioonidega [21].

Tänu oma sümmeetrilisele ülesehitusele, võimalusele kasutada suvalist arvu mõõtevektoreid

ning väikesele arvutuslikule keerukusele sobib QUEST-algoritm satelliitide asendi määramiseks.

Eriti hea on see olukordades, kus kasutatakse mitut erineva täpsusega andurit korraga, näiteks

päikeseandureid ja magnetomeetreid.

4.3 Järjestikuline asendi määramine

QUEST lahendab asendi määramise probleemi ühel ajahetkel hästi, kuid ei kasuta ära seda,

mida me eelmisest hetkest teame. Satelliidi orientatsioon ei hüppa, see muutub pidevalt

vastavalt satelliidi dünaamikamudelile, mis on kirjeldatud peatükis 5.3. Dünaamikamudelite

järgi arvutatakse satelliidi asend pärast sellele jõu rakendamist mingi ajavahemiku möödumisel.

Andurite abil on võimalik seda arvutust parandada. Kui suudame ühendada mõõtmised

dünaamikamudeliga, saame täpsema hinnangu. Selleks kasutatakse asendi määramisel filtreid,

mis kombineerivad arvutused ja mõõtmised, et esitada üks parim pakkumine satelliidi päris

asendile. Üks sellistest filtritest on Kalmani filter ja selle variatsioonid.

4.3.1 Kalmani filter

Kalmani filter on optimaalne järjestikuline hinnangumeetod lineaarsete dünaamiliste süsteemide

korral, kus nii protsessi- kui ka mõõtemüra on normaaljaotusega [24].

Kalmani filtri aluseks on diskreetne olekuruumi mudel

xk = Fk−1xk−1 + wk−1, (10)

yk = Hkxk + vk, (11)

kus xk on süsteemi olekuvektor ajahetkel k, yk on mõõtevektor, Fk oleku üleminekumaatriks ja

Hk mõõtemudel. Vektoridwk ja vk tähistavad vastavalt protsessi- ja mõõtemüra, mida eeldatakse

olema omavahel sõltumatud, valged ja normaaljaotusega [24, 25]:

wk ∼ N (0, Qk), (12)

vk ∼ N (0, Rk). (13)
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SiinQk jaRk onKalmani filtrile omased parameetrid ajahetkel k. Olenevalt filtri töö ülesehitusest

saavad need olla konstantsed või muutuda ajas.

Filter töötab kahes tsüklilises etapis: prognoos ja parandus.

Prognoosietapp: oleku x̂−k ja selle kovariatsiooni P−
k ennustamine põhineb dünaamikamudelil

[24]. Kovariatsioon P on maatriks, mis kirjeldab filtri ebakindlust oma hinnangu suhtes –

suuremad väärtused tähendavad suuremat ebakindlust ning väiksemad väärtused suuremat

kindlust:

x̂−k = Fk−1x̂k−1, (14)

P−
k = Fk−1Pk−1F

T
k−1 +Qk−1. (15)

Parandusetapp: mõõtetulemuste saabumisel korrigeeritakse prognoosi Kalmani võimenduse

Kk abil [24]:

Kk = P−
k HT

k (HkP
−
k HT

k +Rk)
−1, (16)

x̂k = x̂−k +Kk(yk −Hkx̂
−
k ), (17)

Pk = (I −KkHk)P
−
k . (18)

Kalmani võimendus Kk määrab, kui palju usaldatakse mõõtmist võrreldes mudelipõhise

prognoosiga. See sõltub kolmest suurusest: prognoosi kovariatsioonist Pk|k−1, protsessimürast

Qk ja mõõtemürastRk. Pk|k−1 peegeldab filtri hetkeseisundi ebakindlust – kui filter on juba hästi

koondunud (väike Pk|k−1), usaldatakse mudelit rohkem ja mõõtmistele antakse väiksem kaal. Kui

mõõtemüra kovariatsioonRk on suur, toetub filter rohkem dünaamikamudelile; kui protsessimüra

Qk on suur, antakse mõõtmistele suurem kaal. Q ja R on filtri peamised häälestusparameetrid,

millele pöördutakse tagasi peatükis 5.7.

Oluline on rõhutada, et klassikaline Kalmani filter eeldab rangelt lineaarset süsteemi ja

mõõtemudelit. Satelliidi asendi määramise probleem on aga olemuslikult mittelineaarne,

kuna asend kirjeldatakse pöörlemismaatriksite või kvaternioonide abil ning mõõtemudelid on

mittelineaarsed [1, 8]. Seetõttu ei ole klassikaline Kalmani filter sellisel kujul otseselt rakendatav.

4.3.2 UKF

Mittelineaarsuse probleemi lahendamiseks on välja töötatud mitu Kalmani filtri laiendust.

Tuntumad neist on Extended Kalman Filter ehk laiendatud Kalmani filter (EKF), mis

lineariseerib süsteemi lokaalselt, ning UKF, mis väldib lineariseerimist hoopis. EKF sobib
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hästi nõrgalt mittelineaarsetele süsteemidele, kuid satelliidi pöördliikumise dünaamika ja

kvaternioonipõhised mõõtemudelid on piisavalt mittelineaarsed, et lineariseerimisvead võivad

põhjustada ebastabiilsust [1]. Kirjanduses on näidatud, et UKF ületab EKF-i täpsuse ja stabiilsuse

poolest just kvaternioonidel baseeruvates asendi määramise ülesannetes [8, 9]. Seetõttu jäeti EKF

käesolevas töös kõrvale ja keskendutakse UKF-ile ning sellest tulenevale USQUE-le. Täpsem

ülevaade EKF-i tööst on toodud lisas B.

UKF põhineb nn unscented transform’il. Sellega on mittelineaarsete funktsioonide puhul

võimalik saavutada kõrgemat täpsust, kui asendi määramine viiakse läbi hoolikalt valitud

deterministlike proovipunktide ehk sigma-punktide abil. Kõige täpsemad tulemused saavutatakse

normaaljaotusega funktsioonidel. [26]

Olgu oleku juhuslik vektor x ∈ Rn keskväärtusega x̂ ja kovariatsiooniga P . UKF konstrueerib

2n+ 1 sigma-punkti χi ja neile vastavad kaaludWi kujul

χ0 = x̂, (19)

χi = x̂+
(√

(n+ λ)P
)
i
, i = 1, . . . , n, (20)

χi+n = x̂−
(√

(n+ λ)P
)
i
, i = 1, . . . , n, (21)

W
(m)
0 = λ/(n+ λ) (22)

W
(c)
0 = λ/(n+ λ) + (1− α2 + β), (23)

W
(m)
i = W

(c)
i = 1/{2(n+ λ)}, i = 1, . . . , 2n, (24)

kus
√

(n+ λ)P tähistab Cholesky lahutust ning λ = α2(n+ κ)− n on skaaleerimisparameeter

[9]. Parameetrid α, κ ja β määravad sigma-punktide hajuvuse ning mõjutavad mittelineaarse

teisenduse täpsust keskväärtuse ja kovariatsiooni hindamisel. Iga sigma-punkti puhul leitakse

järgmise asendi ennustus mittelineaarse dünaamika kaudu [26]:

χ
(x)
i = f(χi), (25)

ning hinnangu uus keskväärtus ja kovariatsioon leitakse kaalutud summadena [26]:

x̂− =
2n∑
i=0

W
(m)
i χ

(x)
i , (26)

P− =
2n∑
i=0

W
(c)
i

(
χ
(x)
i − x̂−

)(
χ
(x)
i − x̂−

)T

+Q. (27)

Analoogne protseduur viiakse läbi mõõtemudeli h jaoks. Julier ja Uhlmann näitasid, et unscented

transform annabmittelineaarse teisenduse korral täpsed keskväärtuse ja kovariatsiooni hinnangud

kuni kolmanda järgu täpsuseni (normaaljaotuse korral) [26].
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UKF lahendab lineariseerimise probleemi, kuid satelliidi asendi määramisel tekib uus küsimus:

standardne UKF käsitleb olekuvektorit tavalise vektorina ruumis Rn, kuid kvaternioon asub

ühiksfäärilS3 ja peab alati rahuldama ‖q‖ = 1. Seetõttu tulebUKF-i puhul rakendada täiendavaid

normaliseerimis- või veaoleku formulatsioone.

4.3.3 USQUE

USQUE lahendab kvaternioonide esitusest tuleneva probleemi. Meetod ühendab unscented

transform’i eelised multiplikatiivse vea-oleku kvaterniooniformulatsiooniga. Selle asemel, et

käsitleda kvaterniooni otse neljamõõtmelise vektorina, eraldatakse nominaalne kvaternioon ja

väike viga, mida hinnatakse lokaalses kolmemõõtmelises ruumis [8].

Olgu nominaalne asendikvaternioon q ning väike pöördenurga viga δθ ∈ R3. Väikese nurga

lähenduses saab veakvaterniooni esitada kujul

δq ≈

 1

1
2
δθ

 , (28)

kus skalaarosa on ligikaudu üks ja vektorosa kirjeldab väikest pöördenurka [8]. Tegelik asend

leitakse korrutades

qtrue = δq⊗ q, (29)

kus⊗ tähistab kvaternioonide korrutist [8]. Selline formulatsioon tagab, et uuendatud kvaternioon

säilitab ühiknormi omaduse.

Praktikas tähendab see, et USQUE-s genereeritakse sigma-punktid mitte kvaterniooniruumis,

vaid veaoleku ruumis R3. Need punktid teisendatakse vastavateks vea-kvaternioonideks,

korrutatakse nominaalse kvaterniooniga ning leitakse järgmise asendi ennustus läbi mittelineaarse

pöördliikumise dünaamika. Seejärel teisendatakse järgmise asendi kvaternioonid tagasi

lokaalsesse veaolekusse, mille põhjal arvutatakse uus keskväärtus ja kovariatsioon unscented-

filtri standardsete kaalutud summade abil [8].

USQUE eeliseks on parem numbriline stabiilsus võrreldes otsese kvaterniooni-UKF rakendusega

[8]. Kosmoserakendustes, kus andurite müra on väike ja dünaamika võib olla kiire, pakub

USQUE head kompromissi statistilise optimaalsuse ja mittelineaarsuse korrektse käsitlemise

vahel. Multiplikatiivne vea-oleku formulatsioon võib teoreetiliselt tuua kaasa teatud lähendusi

[8], kuid praktikas sõltub nende mõju konkreetsest implementatsioonist, dünaamikast ja müra

tasemest. Kas need lähendused viivad halvema tulemuseni kui universaalne UKF, ei ole ette

teada ning on käesoleva töö üks uurimisküsimusi.
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Käesolevas töös erinevadUKF ja USQUE implementatsioonid üksteisest oluliselt ka olekuvektori

ülesehituse poolest, mis mõjutab tulemuste tõlgendamist. UKF-i implementatsioonis on

nii kvaterniooni kujul asendi esitus kui ka nurkkiirus ω filtri olekuvektori osad – seega

uuendatakse güroskoobi, päikeseanduri ja magnetomeetri mõõtmiste põhjal mõlemat. USQUE

implementatsioonis aga uuendatakse nurkkiirust güroskoobi mõõtmiste põhjal otse, ilma et see

kuuluks vea-oleku vektori koosseisu, ning päikeseandur ja magnetomeeter uuendavad ainult

kvaterniooniga seotud vea-olekut. See arhitektuuriline erinevus tähendab, et filtrite tulemuste

erinevused ei pruugi tuleneda ainult unscented transform’i ja multiplikatiivse formulatsiooni

teoreetilistest omadustest, vaid võivad peegeldada ka implementatsiooni erinevusi, eelkõige

seda, millisel viisil güroskoobi info filtreerimisse kaasatakse.

Järgmises peatükis kirjeldatakse, kuidas mõlemat filtrit simulatsioonikeskkonnas rakendati ja

hinnati.
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5. Filtrite arendus ja hindamismeetodid

Käesolevas peatükis kirjeldatakse, kuidas UKF-i ja USQUE-d arendati, häälestati ja omavahel

võrreldi. Esmalt esitatakse üldine töövoog, simulatsioonikeskkonna ülesehitus ning kirjeldatakse

dünaamika- ja andurmudeleid. Seejärel käsitletakse filtrite hindamiseks kasutatud mõõdikuid

ning parameetrite häälestamise protseduuri. Peatükk lõpeb katsekorralduse ja Monte Carlo

simulatsioonide kirjeldusega, mis moodustavad aluse järgmise peatüki tulemuste tõlgendamiseks.

5.1 Üldine töövoog

Lähtuvalt käesoleva uurimustöö eesmärgist leitakse SUTS-i missiooni jaoks sobivaim asendi

määramise algoritm simulatsioonipõhise hindamise kaudu. Töövoog koosneb viiest etapist.

Esiteks tuletatakse nõudest SUTS-SAT-31 hindamiskriteeriumid: peamine lävi on hoida

asendi määramise viga väljaspool varjutust alla 2,5◦. Teiseks modelleeritakse satelliidi

dünaamika, andurid ja väliskeskkond simulatsioonikeskkonnas. Kolmandaks rakendatakse filtrid

ning häälestatakse nende parameetrid statistiliste mõõdikute põhjal iteratiivselt. Neljandaks

võrreldakse UKF-i ja USQUE-d samadel tingimustel. Viiendaks verifitseeritakse parim lahendus

Monte Carlo simulatsioonidega 200 erineva algtingimusega.

5.2 Simulatsioonikeskkonna ülesehitus

Simulatsioonikeskkond on kirjutatud Pythonis ning koosneb omavahel seotud moodulitest,

mis modelleerivad satelliidi dünaamikat, andureid, täitureid, kontrollereid, filtreid ning

väliskeskkonna mõjusid. Keskkond haldab kahte paralleelset olekut: tõelist olekut (ground truth),

mis esindab simulatsiooni füüsilist tegelikkust, ning hinnatavat olekut (estimate), mis esindab

satelliidi sisemist hinnangut oma asendi kohta. Need kaks olekut on eraldatud, et realistlikult

modelleerida andurimüra ja filtreerimise mõju asendi määramisele.

Iga simulatsioonisammu jooksul toimuvad järgmised sammud: täituritele arvutatakse jõumoment

hinnatava oleku põhjal; tõelise oleku põhjal leitakse ajasammu ∆t võrra hilisema ajahetke olek;

uuendatakse keskkonnamuutujad; kogutakse anduri mõõtmised; filter uuendab hinnatavat olekut

uute mõõtmiste põhjal ning vajadusel vahetatakse töörežiimi.

Lisaks numbrilistele mõõdikutele kasutatakse simulatsiooni tulemuste visuaalseks

valideerimiseks VTS (Visualization Tool for Space Data) tarkvara [27], mis on Prantsusmaa

kosmoseagentuuri CNES [28] poolt loodud tasuta keskkond kosmosemissioonide

visualiseerimiseks. Simulatsioonikeskkond ekspordib satelliidi asukohad ja asendikvaternioonid

VTS-iga ühilduvas formaadis, mis võimaldab kontrollida koordinaatsüsteemide teisenduste

22



korrektsust ning hinnata, kas satelliidi orientatsioon vastab ootustele füüsilises ruumis. See on

eriti kasulik märgivigade tuvastamisel, mida numbrilised mõõdikud ei pruugi paljastada.

5.3 Satelliidi dünaamika ja keskkonnamudelid

Satelliidi pöörlemisdünaamika on kirjeldatud Euleri võrrandiga [29]:

ω̇ = J−1 (τ − ω × (Jω + hrw)) , (30)

kus J on satelliidi inertsitensor, τ on rakendatud jõumomentide summa, ω on nurkkiirus

kehakoordinaatsüsteemis ning hrw on reaktiivhoorataste impulsimomendi vektor.

Kvaternioonkinemaatika on kirjeldatud võrrandiga [29]:

q̇ =
1

2
q⊗ ωq, (31)

kus ωq = [0, ωx, ωy, ωz]
T on nurkkiirus kvaterniooni kujul. Olekuvõrrandite integreerimiseks

kasutatakse Runge-Kutta neljandat järku meetodit (RK45), mis on realiseeritud SciPy teegi

solve_ivp funktsiooni abil [30].

Realistliku simulatsioonitulemuse saamiseks modelleeritakse neli peamist välist jõumomenti, mis

mõjutavad satelliiti madalal Maa orbiidil: aerodünaamiline jõumoment, gravitatsioonigradiendi

jõumoment, magnetiline jõumoment ning päikesekiirguse rõhk. Need mõjud on olulised, kuna

häirivad satelliidi asendi stabiilsust ning katsetavad filtri võimet säilitada täpne hinnang pidevate

välishäirituste korral. Vastavad võrrandid on toodud lisas C.3.

5.4 Andurimudelid simulatsioonis

Simulatsioonis modelleeritakse kõiki kolme SUTS-i pardal olevat anduriliiki. Andurimudelid

lisavad arvutatud mõõtmisele realistlikku müra, et simuleerida päriselulisi mõõtmistingimusi.

Päikeseanduri mudel kasutab silindrilist varjumudelit, et tuvastada, kas satelliit asub Maa varjus,

sel juhul lugemit ei genereerita. Valguses olles arvutatakse Päikese suunaühikvektor ning sellele

lisatakse normaaljaotusega müra, mis vastab NXSS3v10 anduri karakteristikutele [13].

Magnetomeetri mudel tugineb IGRF-mudelile [14] Maa magnetvälja arvutamiseks. Leitud

tõepärasele vektorile lisatakse Gaussi jaotusega müra andurikoordinaatides, misjärel vektor

teisendatakse tagasi satelliidi kehakoordinaatsüsteemi. See kahesuunaline teisendus tagab, et

anduri füüsiline paigutus satelliidil mõjutab mõõtmistulemust realistlikult.

Güroskoobi mudel sisaldab kolme eraldi veakomponenti: statsionaarne nihkeviga (bias),

juhuslik nihkevea triiv (random walk) ning valge müra. Need kolm komponenti rakendatakse
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andurikoordinaatides, mis vastab BMI088 IMU tüüpilistele veatüüpidele [20]. Nihkevea triiv on

eraldi modelleeritud, kuna see on osa filtri olekuvektorist ning selle hindamine mõjutab otseselt

filtri häälestust. Täpsem kirjeldus igale mudelile on toodud lisas C.2.

5.5 Filtrite rakendamine simulatsioonis

Simulatsioonikeskkonnas on realiseeritud UKF, USQUE ning nende optimeeritud versioonid

FastUKF ja FastUSQUE. Optimeeritud versioonides on IGRF magnetvälja arvutus tehtud ühe

korra iga ajasammu kohta ning kaalutud summad asendatud NumPy vektortehtetega. FastUKF-

is kasutatakse lisaks fikseeritud sammuga Runge-Kutta integraatorit, mis vähendab sigma-

punktidele dünaamikamudeli rakendamise arvutusaega. Käesoleva töö põhivõrdluses kasutatakse

FastUKF-i ja FastUSQUE-d, kuna need on funktsiooniliselt identsed oma algversioonidega.

Lihtsuse mõttes nimetatakse neid edaspidi lihtsalt UKF ja USQUE.

UKF-i ja USQUE R maatriksite ülesehitused on samad:

R =


RωI3 0 0

0 RsunI3 0

0 0 RmagI3

 , (32)

Q maatriks erineb dimensiooni ja modelleeritud olekute poolest:

QUKF =


QωI3 0 0

0 QθI3 0

0 0 QbiasI3

 QUSQUE =

QθI3 0

0 QbiasI3

 (33)

Algasendi leidmiseks kasutatakse QUEST-algoritmi, mis töötab Päikese suuna- ja magnetvälja

vektori mõõtmiste põhjal. Satelliidi pöörlemiskiiruse vähendamise järgselt reinitsaliseeritakse

filter QUEST-i hinnangu põhjal.

5.6 Filtrite hindamismõõdikud

Filtrite sobivust hinnatakse kolme mõõdiku abil.

Asendiviga on otsene hindamislävi: peamine kriteerium on hoida maksimaalne viga väljaspool

varjutust alla 2,5◦ (nõue SUTS-SAT-31). Lisaks vaadatakse keskmist viga – mida väiksem, seda

parem.

Normalized Estimation Error Squared ehk normaliseeritud asendi määramise vea ruut

(NEES) mõõdab filtri järjepidevust: kas filter hindab oma vea suurust õigesti [31]. See on
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oluline omadus, sest Kalmani filter kasutab kovariatsioonimaatriksit P Kalmani võimenduse

K arvutamiseks. Kui filter oma viga alahindab (liiga väike P ), usaldab ta mudelit liialt ning

mõõtmisi liiga vähe, mis viib halvema tulemuseni. Vastupidi, kui filter oma viga ülehindab

(liiga suur P ), on filter ebaefektiivne. Järjepidev filter rahuldab tingimust, et hindamisvea tegelik

kovariatsioon ühtib filtri enda kovariatsioonimaatriksiga P (k|k), kus P (k|k) on filtri enda

hinnang oma ebakindlusele peale mõõtmisuuendust [31]. NEES-i väärtus leitakse kui

ε(k) = x̃(k|k)TP(k|k)−1x̃(k|k), (34)

kus x̃(k|k) = x(k)− x̂(k) on hindamisviga. Suurus ε(k) on χ2-jaotusega nx vabadusastmega

ning selle oodatav väärtus on E[ε(k)] = nx. Filtri järjepidevust kontrollitakse hüpoteesitestiga,

kus usaldusintervalli piirid arvutatakse χ2-jaotuse pöördjaotuse F−1 abil:

r1 = F−1
(
α
2
, nx

)
, r2 = F−1

(
1− α

2
, nx

)
, (35)

kus F−1(·, nx) on χ2-jaotuse kumulatiivse jaotusefunktsiooni pöördfunktsioon nx

vabadusastmega ning α = 0,05 on olulisuse nivoo [31]. Kui ε(k) > r2, alahindab

filter oma viga (liiga väike Q); kui ε(k) < r1, ülehindab filter oma viga (liiga suur Q). NEES

vajab tõelise oleku teadmist, mistõttu on see kasutatav ainult simulatsioonis.

Normalized Innovation Squared ehk normaliseeritud innovatsiooni ruut (NIS) põhineb

innovatsioonivektoril ν(k) = y(k) − ŷ(k), mis on tegeliku mõõtmise ja filtri poolt

ennustatud mõõtmise vahe [32]. Innovatsioonikovariatsiooni maatriks S(k) on filtri hinnang

selle innovatsioonivektori hajuvusele ning arvutatakse parandusetapis kui

S(k) = HkP
−
k HT

k +Rk. (36)

NIS-i väärtus leitakse kui

εν(k) = ν(k)TS(k)−1ν(k), (37)

ning hüpoteesitest toimub analoogselt NEES-ile, kuid vabadusastmete arvnz vastabmõõtevektori

dimensioonile [32]. NIS ei nõua tõelise oleku teadmist, mistõttu on see kasutatav nii

simulatsioonis kui ka reaalsete mõõtmiste peal. See teeb sellest olulise mõõdiku ka hilisemaks

riistvara valideerimiseks.

5.7 Parameetrite häälestamise protseduur

Kõik Kalmani filtri variatsioonid jagavad kahte põhilist parameetrimaatriksit: protsessimüra

kovariatsioon Q ja mõõtemüra kovariatsioon R. Mõõtemüra kovariatsioon R kirjeldab anduritel
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esinevat müra ning ideaalis vastab anduri tegelikule mürale. Protsessimüra kovariatsioon Q

kirjeldab ebakindlust dünaamikamudelis, seda ei saa otseselt mõõta ning see on peamine

häälestusparameeter [24]. Lisaks on UKF-il ja USQUE-l sigma-punktide skaalaparameetrid α,

κ ja β, mille tähendus on kirjeldatud peatükis 4.3.2.

Häälestamine toimus salvestatud andmestiku põhjal iteratiivselt: iga iteratsiooni parima tulemuse

parameetritest leiti järgmise iteratsiooni otsinguvahemikud. Häälestamine lõpetati, kui oli tehtud

10 iteratsiooni või kui eelmise ja järgmise parimate tulemuste keskmise vea erinevus oli väiksem

kui 0,002◦.

Hinnangu tegemisel ei võetud arvesse tervet simulatsiooni aega, vaid ainult perioode, kui satelliit

ei olnud varjus. Samuti jäeti välja simulatsiooni esimesed 1000 sekundit, kuna sellel ajal oli

satelliit alles vähendamas oma pöörlemiskiirust, mil asendi määramise nõuded ei rakendu.

Hindamisparameetritele määrati kaalud lähtuvalt nende seosest missiooni nõuetega. Suurima

kaalu said keskmine viga ja maksimaalne absoluutne viga, kuna need on otseselt seotud nõudega

SUTS-SAT-31 – need näitavad, kas filter täidab asendi määramise täpsuse nõuet või mitte.

NIS on tähtuselt järgmine: järjepidev innovatsioon on vajalik, et filter töötaks korrektselt ka

reaalsetes tingimustes, mitte ainult simulatsioonis. NEES on prioriteedilt viimane, kuna see on

kasutatav ainult simulatsioonis.

NIS jäeti USQUE hindamisest välja, kuna USQUE arhitektuurist tuleneb struktuurne eripära:

güroskoobi kasutamine ennustusetapis hoiab innovatsioonivektori pidevalt väikesena, mis surub

NIS väärtuse usaldusvahemikust välja sõltumata häälestusest. See ei viita filtri probleemile, vaid

algoritmi omapärale. Seetõttu sai NEES USQUE puhul suurema kaalu.

UKF-i häälestustulemusi hinnati järgmise kaalutud keskmise põhjal:

• 30% keskmine viga;

• 30% maksimaalne absoluutne viga;

• 25% keskmise NIS-i sobivus;

• 15% keskmise NEES-i sobivus.

USQUE-i häälestustulemusi hinnati järgmise kaalutud keskmise põhjal:

• 35% keskmine viga;

• 35% maksimaalne absoluutne viga;
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• 30% keskmise NEES-i sobivus.

5.8 Katsekorraldus ja Monte Carlo simulatsioonid

Parameetrite häälestamiseks kasutati üht kindlat suvalise algasendiga simulatsioonistsenaariumit.

Parimate parameetritega filtrite omavaheliseks võrdlemiseks jooksutati mõlemad filtrid sama

kindla algseisuga simulatsiooni peal, et tagada võrreldavad tingimused. Tulemuste põhjal valiti

välja filter, mis sobib paremini SUTS-i missiooni jaoks.

Valitud parima filtri töökindluse hindamiseks viidi läbi Monte Carlo simulatsioonid, milles

varieeriti järgmisi algtingimusi:

• orbiit: inklinatsioon, ekstsentrilisus, periapsisargument, tõususõlme otsetõus ja tõeline

anomaalia;

• liikumine: algne nurkkiirus;

• asend: algne orientatsioon ja algne osutamise sihtmärk.

Kokku jooksutati 200 kolmetunnist simulatsiooni sammuga ∆t = 0,5 s: 100 koos

juhtimissüsteemiga ja 100 ilma.Mõlema katseseeria hindamisel jäeti välja simulatsiooni esimesed

2200 sekundit ning varjutuse perioodid.
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6. Tulemused ja analüüs

6.1 Häälestamise tulemused

Joonisel 1 on esitatud UKF-i parameetrite häälestamise viimase iteratsiooni 256

parameetrikombinatsiooni tulemused. Kõik kombinatsioonid annavad sarnaseid tulemusi, mis

viitab, et häälestamine on jõudnud optimaalsesse vahemikku. Parim parameetrite kombinatsioon

saavutab keskmise asendi määramise vea 0,190◦, mis jääb oluliselt alla nõude SUTS-SAT-31

piiri 2,5◦. NIS püsib 99,2% ajast usaldusvahemiku sees, mis toetab, et R on õigesti häälestatud.

Keskmise NEES-i väärtus on 5,76, mis ületab oodatava väärtuse 3,0, viidates sellele, et filter

hindab oma asendimääramatust liiga optimistlikult. See ei takista aga süsteeminõuete täitmist.

Joonis 1. UKF-i parameetrite häälestamise viimase iteratsiooni (n = 256) tulemuste võrdlus aja

jooksul asendivea, filtri innovatsiooni (NIS) ja hinnanguvea (NEES) lõikes.
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Joonisel 2 on esitatud USQUE häälestamise tulemused. Parim tulemus saavutab keskmise

asendi vea 0,216◦. NEES-i keskmine väärtus on 3,06, mis on praktiliselt täpselt oodatav

väärtus. See viitab sellele, et filter hindab oma asendimääramatust realistlikult. NIS jääb kogu

simulatsiooni vältel usaldusvahemikust allapoole. See on kooskõlas peatükis 5.7 kirjeldatud

USQUE arhitektuuri eripäraga ning seda ei käsitleta käesolevas töös parameetrite ebasobivuse

tunnusena.

Joonis 2. USQUE-i parameetrite häälestamise viimase iteratsiooni (n = 256) tulemuste võrdlus

aja jooksul asendivea, filtri innovatsiooni (NIS) ja hinnanguvea (NEES) lõikes.

Mõlema filtri lõplikud parameetrid on toodud tabelis 2.

Mõlema filtri häälestusgraafikutel on näha, et esimese varjutuse ajal on viga märkimisväärselt

suurem kui teise varjutuse ajal. Selle põhjuseks on asjaolu, et satelliit lõpetas oma

pöörlemiskiiruse vähendamise varjutuse ajal, mil päikeseandur ei töötanud. QUEST-il puudus
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Tabel 2. Häälestuste tulemusena leitud filtrite parameetrid

Parameeter UKF USQUE

Qomega ∼ 1,20× 10−6 –

Qtheta 1,0× 10−13 ∼ 1,59× 10−4

Qbias ∼ 2,95× 10−11 ∼ 6,56× 10−10

Rsun 1,0× 10−6 1,0× 10−6

Rmag ∼ 6,06× 10−4 ∼ 8,43× 10−3

Romega 3,0× 10−6 3,0× 10−6

α 1,0× 10−3 1,0× 10−3

β 1,0 1,0

κ 0,0 0,0

esmase asendi leidmisel päikesevektor ning esialgne hinnang oli vähem täpne. Teise varjutuse

alguseks oli filter juba piisavalt kaua töötanud valgustatud tingimustes ning asendihinnang oli

tegelikule asendile lähedal.

USQUE NEES-i graafikult on näha filtri koondumismuster: simulatsiooni algfaasis on NEES-i

väärtus kõrge, mis viitab sellele, et filter alahindab oma tegelikku määramatust. Pärast pikemat

tööperioodi valgustatud tingimustes langeb NEES-i väärtus oodatava taseme (3,0) lähedale ning

stabiliseerub, mis on märk järjepideva filtri käitumisest.

6.2 UKF-i ja USQUE võrdlus

Mõlema filtri parimate parameetritega jooksutati simulatsioon sama kindla algseisuga.

Tulemused on esitatud joonisel 3.

Esimesed umbes 1000 sekundit on mõlema filtri puhul satelliit vähendamas oma pöörlemiskiirust,

mille tulemusi ei hinnata. Pärast seda koonduvad mõlemad filtrid kiiresti ning täidavad nõude

SUTS-SAT-31.

Valgustatud perioodidel on UKF-i viga keskmiselt natukene väiksem kui USQUE-l, ulatudes

kohati alla 0,01◦. Seda seletab UKF-i mõõteuuenduse struktuur, kus kõik kolm andurit osalevad

ühiselt olekuvektori korrigeerimisel.

Varjutuse ajal on olukord vastupidine. UKF-i viga kasvab kuni ligikaudu 8,5◦-ni, samas kui

USQUE jääb igas varjutuses 2,5◦ lähedale. USQUE kasutab güroskoobi andmeid ennustusetapis,
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Joonis 3. UKF-i ja USQUE asendi määramise vigade dünaamika võrdlus parimate parameetrite

konfiguratsioonis. UKF on täpsem valgustatud perioodil, USQUE on stabiilsem varjutuse ajal.

leides satelliidi olekut täpsemalt ka päikeseanduri puudumisel. UKF seevastu kaotab ühe

mõõtekanali ning peab tuginema rohkem dünaamikamudelile, mis ei suuda varjutuse jooksul

kogunevat viga kompenseerida.

Mõlemad filtrid täidavad nõude SUTS-SAT-31 valgustatud perioodidel. Varjutuse ajal on filtrite

käitumine märkimisväärselt erinev: UKF-i maksimaalne viga ulatub 8,5◦-ni, USQUE jääb 2,5◦

lähedale.

6.3 Valitud algoritmi Monte Carlo tulemused

Monte Carlo simulatsioonid viidi läbi USQUE filtriga.

Juhtimisega simulatsioonides läbis 99 katset 100-st nõude SUTS-SAT-31. Mediaan asendi

määramise viga väljaspool varjutust oli 0,21◦ ning vea jaotus koondus tihedalt vahemikku

0,19◦–0,23◦, mis näitab filtri ühtlast käitumist eri algtingimuste korral. Ainus ebaõnnestumine

tulenes sellest, et satelliit alustas tööd varjutuse ajal, mil QUEST-algoritm ei suutnud täpset

algasendit leida.

Juhtimiseta simulatsioonides läbis 93 katset 100-st nõude. Mediaan viga väljaspool varjutust

oli 0,22◦, praktiliselt identne juhtimisega katsetega. Ebaõnnestunud katsetes jäid maksimaalsed

vead vahemikku 2,52◦–4,01◦ ning filter ei lahknenud. Tõenäoline põhjus on satelliidi külg,

millel päikeseandurit ei ole: ilma juhtimiseta võib see külg pöörduda Päikese poole, muutes

päikesevektori kättesaamatuks ka väljaspool varjutust.
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Joonis 4. Monte Carlo simulatsioonide (100 katset) tulemused asendi määramisel ja juhtimisel

USQUE filtriga.

Joonis 5. Monte Carlo simulatsioonide (100 katset) tulemused asendi määramisel USQUE

filtriga.
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7. Arutelu

7.1 Nõude täitmise tõlgendus

SUTS-SAT-31 nõuab asendi määramise täpsust 2,5◦. Käesolevas töös kehtib see nõue ainult

väljaspool varjutust, kuna varjutuse ajal ei ole päikeseanduri puudumise tõttu piisavalt infot

täpseks asendi määramiseks. Mõlemad filtrid täitsid nõude valgustatud perioodidel. Varjutuse

ajal ei seata sama läve, kuid eelistatud on stabiilsem käitumine.

Monte Carlo simulatsioonid näitavad, et USQUE täidab nõude 99% katsetest koos

juhtimissüsteemiga ja 93% katsetest ilma. Peaaegu identne mediaanviga viitab, et USQUE

täpsus on stabiilne eri algtingimuste korral ning ei sõltu juhtimissüsteemi olemasolust.

Ainus ebaõnnestumine koos juhtimissüsteemidega tulenes erandlikust algtingimusest (QUEST-

i alglähtestamine varjutuse keskel), mitte filtri süsteemsest nõrkusest. Filter suutis siiski

valgustatud perioodil koonduda ja jäi edaspidi alla lubatud vea piiri.

See näitab, et filter suudab ebasoodsa algasendi korral pärast valgustatud perioodi algust uuesti

koonduda, kuid selline algtingimus suurendab nõude ajutise mittetäitmise riski. Riistvara katsetel

tuleks siiski hinnata, kas on vajadust sekundaarseks algasendi leidmiseks juhuks, kui esimene

peaks toimuma varjutuse ajal. Tulemuste põhjal võib öelda, et antud algoritm ja parameetrid on

sobivad SUTS-i missiooni jaoks ning edasisteks riistvara kaasavateks katseteks.

7.2 USQUE valiku põhjendus

Joonisel 3 nähtav erinevus varjutuse aegses käitumises on filtri valiku peamine alus. USQUE

ja UKF-i varjutuse aegne käitumine erineb struktuurse põhjuse tõttu: USQUE integreerib

güroskoobi mõõtmise ennustusetappi, mis hoiab oleku pidevana ka päikeseanduri puudumisel,

samas kui UKF käsitleb güroskoopi mõõteuuenduse etapis ja toetub varjutuses rohkem

dünaamikamudelile. Väiksem kogunenud viga varjutuse lõpus tähendab ka kiiremat koondumist

valgustatud perioodi alguses, mis vähendab riski, et filter on vaja uuesti initsialiseerida.

Kuigi UKF-i saaks teoreetiliselt modifitseerida nii, et güroskoobi mõõtmine kaasataks sarnaselt

USQUE-le ennustusetappi, ei ole see lähenemine sobilik pardatarkvara kontekstis. Pardatarkvara

usaldusväärsuse seisukohalt on oluline, et filter käituks järjepidevalt kõigis töörežiimides ilma

täiendava tingimusloogika ja reziimispetsiifiliste hargnemisteta. Selline lisakeerukus suurendab

tarkvaravigade riski ning raskendab süsteemi valideerimist. USQUE arhitektuuris toimub

ennustus güroskoobiga igal ajahetkel, mis tagab ühtse filtri käitumise nii valgustatud perioodidel

kui varjutuse ajal ilma lisaloogikata.
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Valgustatud perioodidel oli UKF küll marginaalselt täpsem, kuid mõlemad filtrid jäid nõudest

kaugele allapoole ning see erinevus ei kaalunud varjutuse aegset eelist üles. Monte Carlo

tulemused toetavad USQUE valikut: filter täitis nõude enamikus katsetes ning ebaõnnestumised

olid seotud ebasoodsate algtingimustega, mitte koondunud filtri lahknemisega.

7.3 Simulatsioonitulemuste piirangud

Simulatsioonipõhine hindamine on kosmoserakendustes levinud lähenemine arendusfaasis, kus

riistvara ei ole veel testimiseks valmis. See võimaldab kiiresti katsetada erinevaid parameetreid

ja algtingimusi ilma riistvara riskimata ning luua selge lähtepunkt riistvara kaasavateks katseteks.

Samas on käesolevad tulemused saadud lihtsustatud mudelitega. Sellest tulenevad peamised

piirangud on järgmised.

Andurimudelid põhinevad andurilehtede müranäitajatel, kuid ei sisalda konstantseid

süstemaatilisi vigu. Näiteks päikeseanduri puhul moonutab Maalt tagasi peegeldav valgus anduri

lugemit pidevalt ühes suunas. Selline viga ei ole praeguses mudelis arvestatud. Kalmani filtrid

saavad hästi toime juhusliku müraga, kuid süstemaatilised vead võivad filtri käitumist oluliselt

halvendada.

Lisaks ei kata simulatsioon magnetomeetri moonutusi pardaelektroonikast väljaspool täiturite

töötsüklit. Reaalsetes tingimustes võivad esineda ka soojuslikud mõjud ja andurite paigutuse

ebatäpsused, mida simulatsioonis ei modelleerita.

7.4 Edasine valideerimine

Enne pardatarkvarasse rakendamist tuleb läbida järgmised sammud.

Algoritmid tuleb kirjutada ümber riistvarale sobivas keeles, SUTS-i missiooni puhul on selleks

C. Seejärel saab teostada riistvara kaasavat testimist päris anduritega, kus on võimalik tuvastada

simulatsioonis modelleerimata vead. Suure tõenäosusega on pärast riistvara katseid vaja teostada

parameetrite häälestamine uuesti, kuna päris andurite karakteristikud erinevad mudeli omadest.
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8. Kokkuvõte

Käesolev uurimistöö näitas, et USQUE on SUTS-i jaoks sobiv järjestikulise asendi määramise

algoritm, mis täidab nõude SUTS-SAT-31 simulatsioonipõhises hindamises usaldusväärselt.

Algasendi määramise algoritmina valiti kirjanduse põhjal QUEST, mis osutus sobivaks tänu

oma sümmeetrilisele ülesehitusele, väikesele arvutuslikule koormusele ning laialdase kasutusele

satelliitide pardasüsteemides. QUEST-i hinnangut kasutatakse filtri initsialiseerimiseks ning

reinitsialiseerimiseks peale satelliidi pöörlemiskiiruse vähendamist.

Kuigi UKF ja USQUE mõlemad täitsid nõude valgustatud perioodidel, osutus USQUE varjutuse

ajal oluliselt stabiilsemaks tänu güroskoobi integreerimisele ennustusetappi. See erinevus oli

algoritmi valiku peamine alus, kuna valgustatud perioodidel jäid mõlemad filtrid nõutud piirist

oluliselt allapoole ning UKF-i marginaalne eelis seal ei olnud missiooninõude seisukohalt

määrav.

Monte Carlo simulatsioonid 200 erineva algtingimusega kinnitasid algoritmi töökindlust: koos

asendi kontrolli süsteemiga täitis filter nõude 99% katsetest, saavutades mediaanvea 0,21◦

vahemikus 0,19◦–0,23◦. Ilma juhtimissüsteemita tõusis viga seitsmes katses sajast üle lubatud

piiri, kuid filter ei lahknenud kordagi.

Valitud algoritm ja leitud parameetrid on lähtepunkt järgmisele arendusetapile –

riistvara kaasavatele katsetele 2026. aasta suvel. Päris andurite karakteristikud erinevad

simulatsioonimudelist, mistõttu tuleb parameetrid riistvaral uuesti häälestada ja valideerida enne

pardatarkvarasse rakendamist.
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A. Simulatsioonikeskkonna kood

Käesolev uurimustöö on kirjutatud koostöös Eesti Tudengisatelliidi SUTS-i projektiga ning

sellega seotud kood on konfidentsiaalne. Kui on soovi saada ligipääsu töö koodile, palun kirjutada

meiliaadressile karolin.laud@tudengisatelliit.ee või info@tudengisatelliit.ee.
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B. EKF

EKF on Kalmani filtri laiendus [1, 24], mis võimaldab käsitleda mittelineaarseid dünaamilisi

süsteeme. EKF-is kirjeldatakse süsteemi oleku arengut jamõõtmisi mittelineaarsete funktsioonide

abil:

xk = f(xk−1) + wk−1, (38)

yk = h(xk) + vk, (39)

kus f tähistab mittelineaarset olekumudelit ja h mittelineaarset mõõtemudelit. Protsessi- ja

mõõtemüra eeldatakse olevat normaaljaotusega.

Mittelineaarsuse käsitlemiseks rakendab EKF järjestikulist lineariseerimist hetkelise

olekuhinnangu ümbruses. Selleks arvutatakse igal ajahetkel oleku- ja mõõtemudeli Jakobiaanid:

Fk =
∂f

∂x

∣∣∣∣
x̂k−1

, Hk =
∂h

∂x

∣∣∣∣
x̂
−
k

, (40)

mida kasutatakse Kalmani filtri prognoosi- ja parandusetappides lineaarses lähenduses. Selline

lähenemine eeldab, et süsteemi mittelineaarsus on piisavalt nõrk ning olekuhinnangu viga jääb

väikseks.

EKF-i on laialdaselt kasutatud navigatsiooni- ja asendi määramise rakendustes [1], sealhulgas

kosmosesüsteemides, kus arvutusressursid on piiratud. Samas võib tugev mittelineaarsus

põhjustada olulisi lineariseerimisvigu, mis võivad viia hinnangu ebastabiilsuse või filtri

lahknemiseni.

EKF-il on kvaternioonidel põhinevates kosmoserakendustes, nagu SUTS-i missioon, mõned

puudujäägid. Esiteks kehtib kvaternioonidele ühiknormi tingimus ||q|| = 1. See seab

olekuruumile mitteeukleidilised piirangud ning raskendab olekuvea käsitlemist normaaljaotusena

lineaarses olekuruumis. Lisaks võivad satelliidi pöördliikumise dünaamika ja mõõtemudelid olla

tugevalt mittelineaarsed, mistõttu ei anna lokaalne lineariseerimine piisavalt täpset lähendust.

Nendel põhjustel eelistatakse kosmoserakendustes asendi määramisel meetodeid, mis suudavad

mittelineaarsusi käsitleda ilma otsese lineariseerimiseta [1, 8].
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C. Simulatsioonikeskkonna üksikasjalik kirjeldus

C.1 Satelliidi objekt ja töörežiimid

Satelliidi objekt on simulatsioonikeskkonna keskne koordinaator, mis haldab dünaamika mudelit,

andureid, täitureid, kontrollereid ja filtreid. Objektil on defineeritud kuus töörežiimi: DETUMBLE,

COARSE_POINT_NADIR, FINE_POINT_NADIR, COARSE_TRACK_GROUND_STATION,

FINE_TRACK_GROUND_STATION ning PASSIVE. Igale reziimile vastab oma kontroller

ning ümberlülitumise loogika põhineb nurkkiiruse suurusel ning asendiveal. Üleminek

umbkaudsest täpsele juhtimisele toimub eksponentsiaalselt kahaneva nurkkiiruse lävendi alusel,

mille kuju valiti simulatsioonikeskkonnas hüstereesinähtuse vältimiseks:

ωlim = ωmin + (ωmax − ωmin) · e−θerr/θscale , (41)

kus θerr on hetke asendiviga kraadides ning θscale on skaleerimisparameeter. See hüsterees tagab,

et satelliit ei lülitu kontrollimatult reziimide vahel edasi-tagasi. Reziimi vahetumisel detumble-

režiimist suunamisele kasutatakse QUEST algoritmi asendi esialgse hinnangu leidmiseks Päikese

ja magnetvektori mõõtmiste põhjal, ning filter reinitsaliseeritakse.

C.2 Andurite mudelite üksikasjalik kirjeldus

Kõik andurite klassid on üles ehitatud pärilusele. Ülemklass Sensor määrab ühised omadused

ja meetodid, mida iga konkreetne anduriklass pärib ning täpsustab. Ülemklass sisaldab lugemi

loomise abstraktset meetodit ning mõõtmise teostamise meetodit, mis haldab mõõtmissagedust

ja tagastab uue lugemi ainult siis, kui mõõtmisperiood on möödunud.

Kõik andurid on määratletavad kolme vektori abil: normal_body, axis1_body ja

axis2_body. Need kolm vektorit määravad üheskoos anduri normaalvektori ning

kahe teljesuuna koordinaadid satelliidi kehakoordinaatsüsteemis, millest genereeritakse

ortonormeeritud baas. See lähenemine muudab andurite satelliidile lisamise mugavaks ja kiireks,

kuna iga anduri paigutust saab kirjeldada ühtse kolme vektori komplektiga sõltumata anduri

tüübist.

Päikeseanduri mudel kasutab Päikese mudelist arvutatud Earth-Centered Inertial ehk Maa-

keskses inertsiaalses taustsüsteemis (ECI) Päikese asukohta ning satelliidi päris asendi (ground

truth) põhjal leitud Päikese suunavektorit kehakoordinaatsüsteemis. Enne lugemi genereerimist

kontrollitakse silindrilise varjumudeli abil, kas satelliit asub Maa varjus. Andur väljastab kaks

nurka α1 ja α2, mis vastavad Päikese projektsiooni nurkadele anduri tasapinna kahele teljele. Kui
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Päike asub vaateväljas, lisatakse nurkadele normaaljaotusega müra, mille parameetrid vastavad

kasutatud anduri karakteristikutele [13], ning rekonstrueeritakse Päikese suunaühikvektor.

Magnetomeetri mudel teisendab IGRF-mudelil [14] põhineva tõelise magnetvälja vektori esmalt

anduri koordinaatsüsteemi, lisab Gaussi jaotusega müra andurikoordinaatides ning teisendab

mürase vektori tagasi kehakoordinaatsüsteemi. Kahesuunaline teisendus on vajalik selleks, et

anduri füüsiline paigutus satelliidil mõjutaks mõõtmistulemust realistlikult.

Güroskoobi mudel sisaldab kolme eraldiseisvat veakomponenti, mis vastavad tüüpilisteleMEMS-

güroskoobi veatüüpidele [19, 20]. Esiteks lisatakse staatiline nihkeviga (bias) β, mis esindab

anduri süstemaatilist mõõtmisviga. Teiseks modelleeritakse nihkevea juhuslik triiv (random

walk), mis kirjeldab nihkevea aeglast ja ettearvaamatut muutumist ajas [19]:

βk+1 = βk + ηdrift ·∆t, (42)

kus ηdrift on Gaussi jaotusega juhuslik vektor standardhälbega drift_std. Kolmandaks

lisatakse mõõtmisele Gaussi jaotusega valge müra [20]. Kõik kolm komponenti rakendatakse

andurikoordinaatides ning tulemus teisendatakse tagasi kehakoordinaatsüsteemi.

C.3 Väliskeskkonna jõumomentide võrrandid

Aerodünaamiline jõumoment: madalal Maa orbiidil on atmosfäär piisavalt tihe, et avaldada

satelliidile märkimisväärset aerodünaamilist jõumomenti [23]. Jõud Fi, mis mõjub satelliidi

i-ndale küljele, on:

Fi = −1

2
ρCD Aeff,i |v| v, (43)

kus ρ on atmosfääri tihedus, CD on takistuskoefitsient, Aeff,i on i-nda külje efektiivne

projektsioonpindala kiiruse suunas ning v on satelliidi kiirus atmosfääri suhtes

kehakoordinaatsüsteemis. Kogujõumoment on kõigi külgede jõumomentide summa:

τ aero =
∑
i

ri × Fi, (44)

kus ri on i-nda külje tsentri asukoht massi keskmest.

Gravitatsioonigradiendi jõumoment: Maa gravitatsioonivälja mitteühtlus tekitab jõumomendi,

mis püüab satelliiti nadiirsuunas orienteerida [23]. Gravitatsioonigradiendi jõumoment on:

τ gg =
3µ

R3
(r̂× Jr̂) , (45)

kus µ on Maa gravitatsiooniparameeter, R on satelliidi kaugus Maa keskpunktist, r̂ on nadiiri

ühikvektor kehakoordinaatsüsteemis ning J on inertsitensor.
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Magnetiline jõumoment: satelliidi pardaseadmetes leidub püsimagnetilisi materjale, mis tekitavad

jääkmagnetmomendi m [23]. Seda mõjutab Maa magnetväli B ning tekib jõumoment:

τmag = m× B. (46)

Päikesekiirguse rõhk: Päikeselt tulev valgus avaldab satelliidi pindadele kiirgusrõhku [23]. Jõud

i-ndale küljele on:

Fi = −Prad (1 + ρ)Aproj,i ŝ, (47)

kus Prad on päikesekiirguse rõhu konstant, ρ on pinna peegeldustegur, Aproj,i on

projektsioonpindala Päikese suunas ning ŝ on ühikvektor satelliidist Päikese poole

kehakoordinaatsüsteemis. Maa varjus olles on kiirgusrõhk null.

C.4 Kontrollerid ja täiturid

SUTS kasutab kolme kontrolleri tüüpi. B-dot kontroller [33] on kasutusel missiooni alguses,

kui satelliit väljub kanderaketist ning nurkkiirust on vaja oluliselt vähendada. Linear Quadratic

Regulator ehk lineaar-kvadraatiline regulaator (LQR) [29] ja Proportional-Integral-Derivative

ehk proportsionaal-integraal-tuletis kontroller (PID) [34] töötavad koostöös täpse nadiiri-

ja Päikesele suunamisrežiimi hoidmiseks. Passiivne kontroller, mis määrab rakendatavaks

jõumomendiks alati nulli, on kasutusel võrdlusalusena.

Satelliidi pardal on kahte tüüpi täitureid: magnetväändurid ja reaktiivhoorattad [7].

Magnetväändurid on kasutusel missiooni alguses nurkkiiruse vähendamiseks ning hiljem

reaktiivhoorataste desatureerimiseks. Reaktiivhoorattad vastutavad peamiselt satelliidi täpse

suunamise eest. Simulatsioonikeskkonnas on modelleeritud nii reaktiivhoorataste küllastumine

kui ka nende desatureerimine magnetväändurite abil. Asendi kontrolli süsteemi põhjalikum

kirjeldus on esitatud eraldi uurimustöös [35].
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