
다목적실용위성 1호Maneuver Mode에서의지상관제DATA분석

1. 서 론

다목적 실용위성(이하 아리랑 1호)의 자세제어
계 mode는 Sun, Maneuver, Science Mode로 크
게 나누어진다. 본 논문은 지상으로 송신된

playback 데이터를 이용하여 자세제어계
Maneuver Mode의 동작상태를 분석하였다.

2 . 본 론

아리랑 1호의 Maneuver Mode는 Attitude
Hold Submode와 Δ-V Submode로 나누어진다.
Maneuver Mode는 thruster loop controller를 이

용한 자세제어를 수행하게 되며 이중 Attitude
Hold Submode는 Earth Search Submode가 성공
적으로 수행된 후 자동으로 진입하는 mode로서* 위성제어연구그룹/ byongss@kari.re.kr
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Abs tra c t

KOMPSAT-1 AOCS mode divided into three major mode like Sun, Maneuver, Science
Mode. The Maneuver mode consist of attitude hold and Δ-V Burn submode. This

paper focus on the analysis of AOCS Maneuver Mode characteristics based on on-orbit
playback data. The nadir pointing performance of attitude hold submode and the
process for Δ-V Burn firing with plus/ minus 90 degree pitch/ roll maneuvering was

verified. And also verified that the on-orbit performance meets the AOCS subsystem
specification as designed.

초 록

다목적 실용위성의 자세제어계 mode는 크게 Sun, Maneuver, Science Mode로 나누어진
다. 이중 Manuever Mode는 다시 Attitude Hold submode 와 Δ-V Burn submode로 나누
어진다. 본 논문은 지상으로 송신된 playback 데이터를 이용하여 자세제어계 Maneuver

Mode의 동작상태를 주로 분석하였다. Maneuver Mode중 attitude hold submode에서의
nadir pointing performance, 그리고 Δ-V Burn submode에서의 pitch/ roll 90도 maneuver
후 추력기 점화 과정에 대한 성능 분석을 수행하였으며 자세제어계 서브시스템 설계 규격

을 만족함을 검증하였다.

키워드 : 다목적 실용위성 1호(Kompsat-1), 자세제어계(AOCS), Attitude Hold Submode,

태양전지판(solar array)
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위성체를 nadir pointing 하도록 설계되어 있으
며 Δ-V submode는 위성체의 궤도 조정이 요구

될 때 진입하는 mode이다.

2 .1 Attitude Ho ld Submode

아리랑 1호의 Attitude Hold Submode는

Earth search mode가 성공적으로 수행되면 자동
으로 진입되는 mode이다. 그림 2.1.1은 Earth
search 과정과 Attitude Hold Submode에서 위성

체 각축(Roll, Pitch, Yaw)의 LVLH(Local
Vertical Local Horizontal) 좌표계에 대한 error
를 나타낸다.

그림에서 초기에 나타나는 큰 값의 error는 위
성체가 지구획득을 위하여 roll 축을 중심으로 회
전운동을 하는 것을 나타내고 있으며 이후 지구

획득 과정이 성공적으로 수행된 후 자세 error
값이 수렴하는 과정을 나타내고 있다.

그림 . 2 .1.1. Roll, Pitch Yaw errors in Attitude
Hold Submode

이러한 데이터는 아리랑 위성의 99번째 pass
에서 받은 playback data에 기록되어 있다. 그림
2.1.2는 Attitude Hold Submode에서의 위성체

각축의 각속도를 나타낸다. 초기 지구획득을 위
하여 roll 축의 각속도가 약 2.4 deg/ sec까지 가
속되었음을 나타내고 있으며 지구획득과정이 성

공적으로 수행된 후 위성체 각축의 각속도가 수

렴되는 것을 보여 주고 있다. 특히 수렴 후 pitch
축의 각속도는 지구지향을 위해 0.062 deg/ sec

(earth rate)정도의 속도로 계속적인 nadir pointing
을 하고 있음을 나타낸다. Attitude Hold Submod

에서의 자세제어 지향 요구조건은 Roll, Pitch, Yaw
각각 ≤1.5도, ≤2.0도. ≤1.5도 정도의 성능을 가지
도록 설계되어 있다.

그림 . 2 .1.2 . Roll, Pitch, Yaw Rates in Attitude
Hold Submode

그림 . 2 .1.3 . Roll/ Pitch/ Yaw Error(확대) in
Attitude Hold Submode

그림 2.1.3은 그림 2.1.1을 확대한 것으로 위성
체 각축이 ±1.5도 에러 내로 제어되고 있음을

나타내고 있다. 실지 Pitch축은 ±1.5도 내에서
제어가 되고 있으며 Roll/ Yaw축은 ±1.0도 내에
서 제어되고 있음을 알 수 있으며 당초 자세제어

계 요구조건 보다 높은 성능을 나타내고 있다.
그림 2.1.4는 Attitude Hold Submode로 진입
한 후의 태양전지판(Solar Array:S/ A)의 동작을
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나타내는 그림이다. Earth Search가 시작되기 전
에는 위성체가 Sun Mode에 있으므로 태양전지

판은 stow position(0도 혹은 360도)에서 고정되
어 있음을 알 수 있으며 Earth Search가 시작된
후 Attitude Hold Submode로 진입하게 되면 태

양전지판은 회전하게 된다.

그림 . 2 .1.4 . Solar Array Angle & Error in Attitude
Hold Submode

Attitude Hold Submode에서는 위성체가
nadir pointing 하게 되므로 즉 위성체의 Pitch축
이 궤도 변화율(Earth rate)로 회전하게 되며 이

에 따라 태양전지판은 반대방향으로 궤도당 한번

회전하고 있음을 나타낸다.

2 .2 Δ- V(De lta V) Submode

아리랑 1호의 Δ-V submode는 위성의 고도
(altitude)를 조정하기 위한 +/ - 90도 pitch

maneuver와 궤도의 경사각(inclination angle)을
조정하기 위한 +/ - 90도 roll maneuver기능을 가
지고 있다. 초기 아리랑 위성의 궤도조정을 위

하여 LEOP (Launch and Early Operation
Period) 기간에 수행된 Δ-V Burn에 대하여 표
2.2.1에 요약하였다.

표 . 2 .2 .1. 아리랑 1호 Δ-V Burn 요약

Pass
# Event Burn

time
S/A

Conditions Remark

KGS
172

-90도 Pitch
Man. 180sec Running -

KGS
594

+90도
Roll Man. 0sec Stopped Test Only,

No firing

KGS
623

+90도
Roll Man. 240sec Running

during del-V,
S/ A was
runned

KGS
725

+90도
Roll Man. 360sec Stopped -

KGS
828

-90도
Pitch
Man.

263sec Stopped -

2 .2 . 1 Pitch Mane uve r

표 2.2.1 중 고도를 낮추기 위하여 KGS(Kompsat

Ground Station) pass # 172에서 수행된 -90도 pitch
maneuver의수행결과를그림 2.2.1에서그림 2.2.3에나
타내었다.

그림 2.2.1은 -90도 pitch축 maneuver 후, 추력
기의 Δ-V Burn 그리고 다시 +90 pitch축
maneuver를 수행하여 nadir pointing으로 귀환

하는 과정을 나타내고 있으며 그림 2.2.2는 이러
한 과정을 확대한 그림으로 Δ-V Burn 동안에
위성체 자세에러를 확대하여 나타낸 것이다. 그

림에서 Δ-V Burn 동안에 각축당 ±2도 범위 내
로 제어하고 있음을 알 수 있다. 또한 그림 2.2.3
은 이러한 과정 동안의 태양전지판의 회전각 및

오차각을 나타낸다. #172에서 수행된 Δ-V Burn
은 180sec 이며 이때 태양전지판은 normal
operation mode인 상태에서 수행하였다.

그림 . 2 .2 .1. Roll/ Pitch/ Yaw Error during
ma ne uve r(# 172)
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그림 . 2 .2 .2 . Roll/ Pitch/ Yaw Error during Δ-V
Burn(#172)

그림 . 2 .2 .3 . Solar Array Angle & Error during
ma ne uve r(# 172)

그림 2.2.3에서 나타난 태양전지판의 에러각은
태양전지판 제어로직(ACS_4.4)에 의하여 계산되

어지는 에러각을 나타낸다. 에러각은 위성체
body 좌표계로 변환된 태양벡터를 이용하여 계
산하는데, 지상에서 pitch maneuver 명령이 입력

되어 위성체가 회전을 시작하게 되면 위성체

body의 움직임에 따라 변하게 되므로 -90도
pitch maneuver에 의해 급속한 에러의 증가를

나타내며 에러각에 따른 태양전지판의 회전각이

증가함을 보여주고 있다. 뒷 부분에 발생되는 급
속한 태양전지판의 에러 및 회전각은 위성체가

다시 nadir pointing으로 귀한하는 과정을 보여
주고 있다.
표 2.2.1에서 동일한 -90도 pitch maneuver를

수행한 pass #828에서는 태양전지판의 회전을
정지시킨 후 Δ-V Burn을 수행하였다. 따라서 태

양전지판의 회전이 위성체의 자세에러에 미치는

영향을 보기 위해 pass #828의 데이터를 그림
2.2.4에서 그림 2.2.6에 나타내었다.

그림 2.2.5는 그림 2.2.4를 확대한 것으로 Δ-V
Burn 초기에 각축당 ±2도 정도의 에러를 가지
고 차츰 좋아지는 것을 볼 수 있다.

그림 2 .2 .4 . Roll/ Pitch/ Yaw Error during
ma ne uve r (#828)

그림 2 .2 .5 . Roll/ Pitch/ Yaw Error during Δ-V
Burn(#828)

Pass #828의 burn time은 263sec로서 #172보
다 83초 더 firing을 하였다. 그림에서 firing이

시작되는 초기에 야기되는 에러각은 #172와
#828이 거의 동일한 것을 알 수 있으며 이는 태
양전지판의 회전과 무관하다는 것을 보여주고 있
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다. Pass #172에서는 태양전지판이 계속적으로
회전하는 동안에 Δ-V Burn을 하였으나 #828에

서는 태양전지판의 회전을 정지시키고 Δ-V
Burn을 수행하였다. 그림 2.2.6에 태양전지판의
회전각 및 에러각을 나타내었다.

그림 2.2.6. Solar Array Angle & Error during
Maneuver(#828)

그림 2.2.6에서 Δ-V Burn 동안에 태양전지판

의 회전각이 고정되어있음을 알 수 있으며 이는

태양전지판의 회전이 정지되어 있음을 의미한다.
그림에서 초기 태양전지판 에러각은 태양전지판

을 계산된 각도로 미리 회전시키기 위한 것이며

Δ-V Burn 종료 후 다시 위성체가 nadir
pointing으로 돌아오는 과정에서 태양전지판의

에러각이 급속히 감소함을 보여 주고 있다.

2 .2 .2 Ro ll Mane uve r

표 2.2.1에서 아리랑 1호의 Δ-V Burn을 위한
Roll Maneuver는 3번 수행하였으며 이중 KGS
pass #594에서는 처음으로 Roll Maneuver를 수

행하기 전 시험을 목적으로 수행된 것이다. 즉
지상 명령 계획(command plan) 중에서 Burn
time을 0으로 하여 실지 Δ-V Burn이 일어나지

않도록 하였다. 그림 2.2.7에서 그림 2.2.9는 #623
에서 수행된 +90도 Roll Maneuver 후 Δ-V
Burn을 나타낸 것이다.

그림 2.2.8은 Roll maneuver 동안 위성체 각축
의 각속도를 나타낸 것이다. Δ-V Burn 시작과
동시에 태양전지판이 회전하였으며 그림에서처럼

태양전지판의 회전으로 인한 노이즈가 있음을 알

수 있다. Pass #623에서 Δ-V Burn의 시작과 동

시에 태양전지판이 회전하게 된 것은 자세제어계

의 운용 mode에 따라서 태양전지판 제어기
(ACS_4.4)의 동작이 달라지게 되므로 발생한 일

이다. 즉 태양전지판을 Δ-V Burn 전에 정지시켰지만
Δ-V submode로 자세제어계 mode가 전환됨과 동시에
태양전지판제어기 mode 역시 ephemeris track mode로

전환되었기때문이다.

그림 2 .2 .7 . Roll/ Pitch/ Yaw Error during
Mane uve r(#623)

그림 . 2 .2 .8 . Roll/ Pitch/ Yaw Rate during
Maneuver(#623)

그림 2.2.9는 #623에서의 태양전지판 회전각
및 에러각을 나타낸 것이다. 그림 2.2.9에서 태양
전지판의 에러각이 Δ-V Burn과 동시에 급속히

상승한 것은 앞서 언급한대로 Δ-V submode의
전환과 동시에 태양전지판 제어기의 mode도
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ephemeris track mode로 전환되었기 때문인데,
그 때 위성체는 +90도 Roll축 maneuver 한 상태

이므로 태양전지판 제어기에서 계산하는 에러가

급속히 상승한 것이다. 또한 그림에서 태양전지
판의 회전각도 급속한 변화를 나타내고 있다. 예

상컨대 위성체가 Roll 축으로 90도 maneuver하
게 되면 태양전지판 제어기에서 계산되는 에러각

은 위성체 body frame에서 나타낸 태양벡터의 x

성분과 z성분의 arctan로 주어지므로 그 에러각
은 의미가 없는 수치가 될 것이다. 실지적으로
위성체가 Roll 축으로 90도 maneuver하게 되면

태양전지판의 길이 방향(거의 Pitch축)은 태양과
거의 나란하게 되므로 태양전지판을 회전시킴으

로 태양전지판의 normal 방향을 태양쪽으로 지

향하는 것은 불가능하게 된다.

그림 2 .2 .9 . Solar a rray a ngle & error during
ma ne uve r(#623)

그림 2 .2 .10. Roll/ Pitch/ Yaw Error during
ma ne uve r(#725)

그림 2 .2 .11. Roll/ Pitch/ Yaw Error during Δ-V
Burn(#725)

그림 2 .2 .12. Solar Array Angle & Error during
Maneuver(#725)

따라서 위성체를 Roll 축으로 90도 maneuver
하는 경우에는 반드시 태양전지판 제어기의 동작

을 disable 시켜야 됨을 알 수 있다. KGS pass
#725에서 수행된 +90도 Roll 축 maneuver에서는
이러한 내용을 고려하여 태양전지판 제어기의 동

작을 disable하여 Δ-V Burn을 수행하였다. 이렇
게 수행된 내용을 그림 2.2.10에서 그림 2.2.12에
나타내었다.

그림 2.2.12에서 태양전지판의 회전각이 Δ-V
Burn 동안에 고정되어 있음을 나타내고 있으며
그림 2.2.11에서 Δ-V Burn 동안의 위성체 각축

의 에러각을 확대하여 나타내었다. Pitch축
maneuver와 달리 Roll축 maneuver시에 더 큰
위성체 자세각 오차를 나타내고 있음을 알 수 있
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다. Pass #623과 비교하여 #725에서도 Δ-V
Burn 동안의 위성체 각축의 에러각은 크게 차이

가 없음을 알 수 있으며 이는 태양전지판의 회전

동작으로 인한 외란과는 무관함을 나타내고 있

다. 다만 그림 2.2.8과 아래그림 그림 2.2.13을 비

교하면 위성체 각축의 각속도(angluar rate) 데이
터가 다소 다름을 알 수 있다. 즉 Δ-V Burn 동
안에 태양전지판의 회전을 정지시킨 pass #725

에서는 각속도가 매우 깨끗하게 나타남을 알 수

있다. 따라서 태양전지판의 회전으로 인한 외란
이 위성체의 angular rate에 영향을 미치는 것을

알 수 있다.

그림 2 .2 .13. Roll/ Pitch/ Yaw Rate during
ma ne uve r(#725)

3 . 결 론

본 논문은 아리랑 1호의 임무수행 중
Maneuver Mode의 동작 및 성능 분석을 수행하

였다. 초기 LEOP 기간동안에 아리랑 1호의 임무
궤도까지 가는 과정 중 Maneuver Mode는 중요
한 역할을 수행하고 있음을 나타내었다. 아리랑

1호의 임무 궤도를 정확히 맞추기 위해서 지상
명령에 의한 Δ-V를 여러 번 수행하였으며 이
과정에서 자세제어계의 성능 및 태양전지판의 동

작 특성 등을 검토 분석하였다. 향후 개발될 위
성의 원활한 궤도/고도 보정 작업 수행을 위해
서 현재 1호기의 데이터를 바탕으로 심도있는 분

석 및 설계가 수행되어야 할 것이다.
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