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論文

방향전환 기동 시 액체연료가 위성체의 관성모멘트 및 

자세운동에 미치는 영향 분석 

강자영*, 이상철**

Effects of Liquid Fuel on Spacecraft’s Moment of Inertia 

and Motion during Reorientation
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ABSTRACT

  In this paper, reorientation based on angular momentum exchange is applied for a bias 

momentum stabilized satellite, which is equipped with a spherical fuel tank, and the effect 

of liquid slosh on the attitude properties such as inertia tensor and angular rate is 

investigated. In order to represent the slosh motion of liquid an equivalent mechanical 

model is adopted and full nonlinear equations of motion for three-body system are derived. 

Computer simulations are performed for several cases, which use the viscosity of liquid and 

the center location of the tank as input parameters, mainly in order to observe how the 

viscosity of liquid and the center location of the tank influence the spacecraft’s attitude. The 

investigation includes observing time-variations of the inertia tensor, especially presence of 

components of product of inertia during the maneuver.
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I. 서  론

   각운동량교환법칙을 이용한 방향전환 방법은 

오랫동안 연구되어왔으며[1-9], 정지궤도 통신위

성에 많이 활용되었다. 이 방법에서 위성체는 한 

축에 대해 일정한 각속도로 회전상태에 있다가 

위성체 내의 다른 한 축에 고정된 모멘텀 휠을 

가속시킴으로써 점차 회전속도가 감소되면서 어

느 시점에 휠의 회전축이 각운동량 벡터축으로 

이동된다. 본 논문에서도, 유사한 기법을 구형의 

연료탱크가 탑재된 바이어스 모멘텀 안정화 위성

에 적용하여 액체유동이 관성모멘트 및 각속도와 

같은 위성의 자세 특성에 미치는 효과를 분석하

였다. 액체의 유동운동을 묘사하기 위해 등가의 

기계적 모델이 사용되었으며, 3개의 몸체로 구성

된 시스템에 대한 비선형 운동방정식이 유도되었

다. 유체의 점성 및 연료탱크의 중심 위치가 위

성의 자세 특성에 어떻게 영향을 미치는지를 관

찰하기 위하여 유체의 점성 및 연료탱크의 중심 

위치를 입력 파라미터로 사용하는 여러 경우에 

대한 컴퓨터 시뮬레이션을 수행하였다. 이 연구

는 시간에 따른 관성 텐서의 변화 특히 관성 적 

성분들의 생성을 관찰하는 것을 포함한다.

II. 시스템 모델 및 운동방정식[10-11]

  Figure 1은 주 몸체, 모멘텀 휠, 연료탱크로 구

성된 전형적 모멘텀 바이어스 위성시스템을 개략
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적으로 도시한 그림이다. 은 주 몸체의 질량, 

행렬  는 xyz축에 관한 질량관성모멘트,   

은 질량중심을 나타낸다. 몸체에 고정된 모멘텀 

휠의 질량관성모멘트는 행렬 이고, 그 회전축

은 몸체의 z-축과 평행하다. 점 질량인 구진자 

는 질량을 무시할 수 있는 강체 막대를 통하

여 몸체 의 점 O 에 매달려서 각변위    및 

로 정의되는 상대적 운동을 할 수 있다. 
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Fig. 1 Three-body spacecraft system model

 

  다양한 방법을 사용하여 3개의 몸체로 구성된 

시스템의 운동방정식을 유도할 수도 있다. 본 논

문에서 사용된 방법은 뉴튼-오일러 방법이며,   

및   에 대한 운동방정식은 길이가 구속된 벡터 
  에 수직한 2개의 직교 성분을 구함으로써 얻

어진다. 

  xyz-좌표축은 에 원점을 둔 기준 몸체에 고

정되며, 각속도 로 그 몸체와 함께 회전한다. 

  에서  까지 위치벡터를  , 휠의 각속도 

벡터를 로 정의하면, 질량중심에 대한 시스템

의 운동방정식은    점에 대한 시스템의 각운동

량을 구함으로써 다음과 같이 유도된다. 

 ∙
  ∙ 




× 
×


(1)

  여기에서 


 ,   sinsin
sincos cos , 은 으로부터 연료탱

크중심 까지의 위치벡터이고, 
 은 에 대

한 진자의 상대 운동으로 인한  의 시간 변화

율이다. 식 (1)을 행렬로 다시 표시하면 다음과 

같다.

      (2)

  여기에서        
× 
×

,    ,

   
× 

×
이다. 또   위에 사용된 크로

스 곱 ‘× ’는 벡터 크로스 곱의 성분들을 형성하
기 위해 사용된 교대행렬(skew-symmetric 

matrix)이다[12]. 벡터 의 시간 도함수 및 식 

(2)는 행렬 방정식으로 나타낼 수 있다.

    × 
  

×
× 


× 
×   

 
× 
× 

(3)

  (4)

  여기에서,    이고,   이다.

  진자의 상대 운동 방정식은 구하기가 훨씬 어

렵다. 적정한 방정식을 얻기 위한 한 가지 방법

은 의 절대 가속도를 구하고, 에 작용하는 

힘에 그것을 등치시키고, 최종 방정식 양변에 

을 벡터적으로 곱한다. 그러면  의 절대 가속

도는 다음과 같이 된다. 

 
  

  
  

    ×  
×

  ×  × 

(5)

  여기에서 는 로부터 구진자 질량까지의 위

치벡터이고,  ∙ 는 비회전 기준 좌표계에

서 바라보았을 때 벡터의 시간 도함수이다. 그러

므로 진자의 피봇 점   에 대한 모멘트 방정식

은 다음과 같이 된다. 

  
×  

×  ×

  ×
×

(6)
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  여기에서 는 피봇 점   에 대한 점성 토

크. 또 을 식 (6)에서 소거하면 방정식은 다음

과 같이 된다.

 
 
×

 
×  

×


× ××

×
×

(7)

  여기에서   는 단위행렬이다.  그리고 다음과 

같은 행렬을 사용하면 필요한 진자의 방정식을 

구할 수 있다. 

 




cos sin 
 sin cos 
  




 (8)

    의 첫 번째 열은 가 측정되는 평면에 수

직한 단위벡터이고, 두 번째 열은 첫 번째 열에 

직교한 단위벡터이다. 그리고     라고 

놓으면 

  (9)

  진자에 대한 운동방정식은 다음과 같이 구할 

수 있다. 

    
 (10)

  여기에서

   
×   


×  

×  (11)

 
 





 cossin  sincoscoscos  sinsinsin 




 (12)

  

 

   
×  

×   × 

  × 
×    

× 
×  




(13)

  다시     및      


 

    라고 정의하면 최종적으로 

다음과 같은 구진자의 운동방정식을 구할 수 있다. 

  (14)

 cossin (15)

  점성 토크 는 점성계수를 알 수 있을 경우 

다음과 같이 간단하게 놓을 수 있다. 

    
 

 

 (16)  

  여기에서   및 는 점성 감쇠계수이다. 

  이제까지 주어진 시스템에 대한 모든 필요한 

방정식을 유도했다. 이들 방정식들을 모멘텀 바

이어스 3축 제어시스템을 갖는 Koreasat 1 호 및 

2호에 적용해보기로 한다. 실제로 이들은 직경이 

50cm인 4개의 연료탱크를 사용하고 있지만 본 

연구에서는 1개의 연료탱크를 갖는 것으로 가정

하기로 한다. 

III. 시뮬레이션 결과

  시뮬레이션에 사용된 데이터는 다음과 같다.

 




  
   
   




∙

 




  
  
  




∙

   ,    ,   

  초기에 위성체는 최대 관성모멘트를 갖는 축에 

대해 안정화되어 있고, 모멘텀 휠의 축은 관성모

멘트 중에서 중간 값을 갖는 축과 평행하다. 

  자세 획득 기동은       을 

초기 값으로 한다. 위성체에 대하여 모멘텀 휠을 

회전시키기 위해 모터를 구동하며, 위성체에서 

휠로 모멘텀이 이동된다. 결국 위성체의 관성모

멘트 중 중간 값을 갖는 축이 각속도 모멘텀 벡

터와 평행하게 재 정렬된다. 시뮬레이션에서 휠

의 속도는 초기 1,000초 동안은 0을 유지한다. 이 

후 7,400초에 6,000 rpm이 될 때까지 선형으로 

증가한 뒤 일정하게 유지된다. 모멘텀 휠의 프로

파일은 Fig. 2와 같다.
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Fig. 3 Time histories of viscous torques
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Fig. 2 Wheel spin-up profile

3.1 유체 점성의 영향

  5 rpm의 x축 초기 회전율로 시작되는 

Koreasat의 지구/태양 위치 획득 과정은 일반적

으로 4.5시간이 소요된다. 따라서 우리는 재정렬 

기동에 대해 유체 점성의 효과를 6시간에 걸쳐 

살펴보았다.

  시뮬레이션에서는    
 , 즉 연료탱크

의 중심이 항상 위성체의 질량중심에 위치한다고 

가정하였다. 시뮬레이션 결과에 따르면 유체 점

성이 뉴테이션 운동을 감쇠시키지만 안정화를 위

해서는 매우 큰 점성계수와 긴 시간이 필요하다

는 것을 보여준다. 시간에 따른 점성 토크는 

Fig.3과 같다. Figure 4는 액체의 유동과 점성이 

관성모멘트에 미치는 영향을 보여주고 있다. 유

동 질량 때문에 관성모멘트의 모든 항이 존재하

며 진동한다. 점성계수가 증가함에 따라 관성모

멘트의 중간 값을 갖는 축의 성분은 진동이 없으

나 최대와 최소 관성모멘트를 갖는 축의 성분은 

진동이 유지된다. 

3.2 연료탱크 중심위치의 영향

  연료탱크의 중심위치가 위성체가 기동하는 동

안과 기동 후에 전체 운동에 미치는 영향을 시뮬

레이션하였다. 이 때 연료탱크의 중심은 z축에 

위치한다고 가정한다. 즉, 연료탱크 중심의 위치

벡터 는   
이다. 여섯 가지의 위치에 

대해 시뮬레이션을 수행하였다. 중심 위치의 영

향을 관찰하기 위해 유체는 비점성이라고 가정하

였다. 그리고 이전 시뮬레이션에서와 같은 초기 

조건을 가정하였다. 시뮬레이션 시간 간격은 3시

간 내로 수행하였다.

  Figure 5는 시간에 따른 각변화율을 나타낸다. 

각각의 그림은 위성체에서 연료탱크 중심 위치의 

변화에 따른 영향을 여섯 가지 예를 통해 보여준다.
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Fig. 4 Inertia Tensor  vs. viscous coefficient
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Fig. 5 Body angular velocities vs. center location of tank

  Figure 5에서 볼 수 있듯이 위성체의 흔들림은  

연료탱크의 중심위치가 위성체의 질량 중심 부근

에 있을 때 두드러진다. 하지만 연료탱크의 중심

위치가 위성체의 질량중심에서 멀어져 감에 따라 

위성체의 흔들림이 줄어드는 것을 볼 수 있다. 

Figure 6은 기동하는 동안과 기동 후에 위성체 

관성모멘트를 시간에 대해 표현한 것이다. 관성

모멘트의 모든 항이 유체 유동 때문에 시간에 따

라 변화한다. 가 0.02를 초과하는 경우 잔여 뉴

테이션(Nutation)은 1.5도 이다.

IV. 결  론

  구형 연료탱크와 위성체에 고정된 모멘텀 휠을 

장착한 바이어스 모멘텀 안정화 통신위성에 대하

여 일반적인 모멘텀 교환에 의한 자세 획득을 수

행하였다. 위성체의 관성텐서와 자세에 대해 액

체 연료가 미치는 영향을 조사하기 위하여  점성

계수와 연료탱크의 중심 위치를 시뮬레이션의 입

력 변수로 선택하였고, 시뮬레이션 데이터의 일

부는 Koreasat 1호와 2호의 데이터를 사용하였

다. 컴퓨터 시뮬레이션 결과는 액체 연료가 기동 

중인 위성체의 물성치에 큰 영향을 주는 것을 보

여준다. 액체의 점성과 연료탱크의 중심 위치 모

두 기동 중인 위성체의 자세 변화에 영향을 주지

만 안정화에 대해서는 연료탱크의 중심위치가 점

성보다 더 큰 영향을 준다. 뉴테이션(Nutation) 

운동의 감쇠는 긴 시간이 걸리고 큰 점성계수를 

필요로 한다. 위성체의 흔들림은 연료탱크의 중

심위치가 위성체의 질량 중심에 가까울 때 커진

다. 하지만 연료탱크의 중심위치가 모멘텀 휠의 

회전축을 따라 위성체의 질량 중심에서 멀어지면 

위성체의 흔들림은 줄어든다. 위성체의 질량 관

성모멘트는 액체의 유동에 영향을 받는다. 관성 

텐서를 구성하는 모든 항이 존재하며 진동하게 

된다. 
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Fig. 6 Inertia Tensor vs. center location of tank
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