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ABSTRACT

This paper proposes fault tolerant control laws using sliding mode control and

adaptation laws for a satellite with reaction wheel faults. Considering system parameter

errors and faults uncertainties in the dynamics of satellite, the control laws were designed.

It was assumed that only reaction wheel failures occurred as faults. The reaction wheel

faults were reflected in the multiply form. Because the proposed control laws satisfy the

Lyapunov stability theorem, the stability is guaranteed. Through computer simulation, it

was assured that the proposed adaptive sliding mode controller has a better performance

than the existing sliding mode controller under unstable angular rates.

초 록

본 논문에서는 슬라이딩 모드 제어와 간단한 적응 법칙을 이용하여 반작용 휠 고장에

대한 고장 허용 제어 법칙을 제안한다. 위성의 동역학식에 시스템 파라미터 오차와 고장

불확실성을 고려하여 자세 제어 법칙을 설계하였다. 고장은 구동기 고장인 반작용 휠 고

장만을 고려하였으며, 반작용 휠 고장은 곱 형태로 반영된다. 제안된 자세 제어 법칙은 르

야프노프 안정성 이론을 통해 안정성을 확인하였고, 수치 시뮬레이션을 통하여 기존의 슬

라이딩 모드 제어기와 비교하였으며 위성의 자세 각속도가 안정화되지 않은 경우 제안된

적응 슬라이딩 자세 제어기가 고장에 더욱 빠른 응답 속도를 갖는 것을 확인하였다.
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Ⅰ. 서 론

위성은 임무를 수행하는 동안 사람의 손에 닿

을 수 없는 우주 공간에서 활동하게 된다. 이에

따라 위성의 임무를 완수하는 데 있어서 위성의

신뢰도는 중요한 요인이 된다. 특히 위성의 자세

제어 시스템에서 신뢰도를 높이는 방법 중 하나

는 구동기인 반작용 휠을 4개로 배치하여 한 개
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의 휠이 고장 나더라도 나머지가 3축 자세제어

입력을 생성할 수 있도록 하는 것이다[1].

위와 같이 반작용 휠이나 구동기의 여분을 갖

는 모델을 가진 위성의 고장 허용 자세제어 연구

는 여러 제어 기법을 통해 적용되고 제안되어 왔

다[2-4]. 고장 허용 제어는 크게 능동형 고장 허

용 제어와 수동형 고장 허용 제어로 분류된다.

능동형 고장 허용 제어의 경우 모델링된 고장이

시스템에서 검출되어 고장이 발생한 센서나 구동

기를 제외하고 제어를 하기 때문에 시스템이 안

정할 수 있다는 장점이 있다. 그러나 모델링되지

않은 고장의 경우에는 고장 검출이 어렵기 때문

에 고장과 외란에도 강건하게 반응하는 수동형

고장 허용 제어를 사용한다. 특히 수동형 고장

허용 제어는 강건한 특성을 갖는 슬라이딩 모드

제어 기법을 이용한 연구가 진행되어 왔다[4-7].

그러나 실제 위성은 우리가 가정한 위성의 동

역학 모델보다 관성 모멘트, 외란 등의 불확실성

요소가 많다. 이러한 불확실성을 충분히 고려하

기 위해 강건한 슬라이딩 모드 제어 기법과 함께

적응 법칙을 사용하여 자세제어 연구가 진행되고

있다. 이는 불확실성에 대한 정보를 알 수 없는

경우 슬라이딩 모드를 이용한 제어기의 안정성을

보장하기 어렵기 때문이다. 이러한 경우 적응 법

칙을 사용하여 추종 성능을 향상 시킬 수 있다

[8-12].

본 논문에서는 반작용 휠 고장 효과를 불확실

성으로 고려하여 고장이 발생한 상황에서 강건하

며 위성의 자세를 안정화시키는 자세 제어 법칙

을 제안한다. 제안된 슬라이딩 모드 제어기는 기

존의 적응 법칙을 갖지 않는 슬라이딩 모드 제어

기보다 빠른 응답 속도를 갖는다. 고장은 구동기

고장인 반작용 휠 고장만을 고려하였다. 제어 입

력 설계에 대한 르야프노프 안정성 이론을 통하

여 시스템의 안정성 보장을 확인하였고, 시뮬레

이션을 통해 기존의 슬라이딩 모드 제어기와 성

능을 비교하였다.

Ⅱ. 위성체 동역학

본 논문에서는 반작용 휠을 구동기로 사용하

는 위성체의 동역학 식을 고려하였다[4]. 고려된

위성체의 동역학 식은 식 (1)과 같다.
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여기서 w w w wé ù= ë û
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x y z 는 위성의 동체 각속

도, J는 관성모멘트로 3×3 행렬이며, L 은 3×4

의 반작용 휠 배치 형상 행렬, u 는 반작용 휠의

제어 토크 입력이다.

반작용 휠의 배치 형상을 나타내는 L 은 Fig.

1과 같은 기하 구조를 식 (5)와 같은 행렬로 표

현한 것이다.
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여기서 a , b 는 각각 45°, 54° 이다. a 는 위성

동체의 x 축과 각 휠 사이의 각도이며, b 는 위

성 동체의 z 축과 각 휠 사이의 각도를 의미한

다. 본 논문에서는 Fig. 1과 같이 반작용 휠 4개

가 원뿔이 되도록 경사지게 배치한 방식을 사용

하였다. 이러한 반작용 휠의 배치 방식을 사용한

이유는 휠 하나가 고장 났을 때 전력 소모를 최

소화 하는 배치로 알려져 있기 때문이다[17, 18].

위성의 동역학 식 (1)에서 반작용 휠의 고장 효

과를 고려하여 아래와 같이 표현할 수 있다.

Fig. 1. Configuration of Reaction Wheels
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[ ]( ) ( )1 uw w w-= - ´ + -1
4 fJ J J L I -W& (6)

여기서 4I 는 4×4의 정방행렬을 나타내고,

1 2 3 4( , , , )diag w w w w=fW , , 1, 2, 3, 4iw i" = 의

형태로 4개의 휠 각각의 고장 효과를 의미한다.

이는 0에서 1사이의 값을 가지게 된다. 0iw =

인 경우 i 번째 휠은 고장 없이 정상 작동하며,

1iw = 인 경우 i 번째 휠은 100% 고장으로 위

성에 토크를 생성해주지 못한다. 본 논문에서는

위와 같이 고려한 반작용 휠의 고장 fW 를 불확

실성으로 고려한다.

본 논문에서는 쿼터니언을 이용하여 위성의

자세를 표현한다. 쿼터니언의 미분방정식은 아래

와 같다[14].
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여기서 [ ]0 1 2 3= Tq q q q q 이고, 3I 는 3x3의 정방

행렬이며, 0q 는 주축의 회전량을 나타내는 스칼

라 값이고, [ ]13 1 2 3= Tq q q q 는 주축의 단위벡터

로 방향을 나타낸다.

Ⅲ. 제어 법칙 설계

3.1 슬라이딩 모드 제어 법칙 설계

슬라이딩 모드 제어 기법은 슬라이딩 평면에

도달하도록 하는 리칭 모드, 슬라이딩 평면상에

시스템 궤적을 유지시키는 슬라이딩 평면 모드로

구분된다. 식 (1)에서 고려한 위성의 비선형 시스

템에 대하여 슬라이딩 모드 제어 법칙을 설계한

다. 먼저 자세 제어라는 위성의 임무에 따라 시

스템 궤적이 슬라이딩 평면상에 있을 때 각속도

와 자세 오차가 0이 되도록 하는 식 (8)과 같이

슬라이딩 평면을 정의한다.

13w d= + ×s k q (8)

여기서 k 는 목표 자세 값에 도달하기 위해 선택

되는 스칼라 이득 값으로 양수 값을 갖으며[5],

13d q 은 쿼터니언의 오차벡터로 아래와 같이 정

의한다[15].

13 0 13 0 13 13 13[ ]d d dq q q q q q qd = - + ´ (9)

여기서 0 13

T

d d dq q qé ù= ë û , [ ]13 1 2 3
T

d d d dq q q q= 로

목표 자세 값을 표현한 쿼터니언이다.

앞에서 말한 리칭 모드와 슬라이딩 평면 모드

중 슬라이딩 평면 모드에 대한 제어 입력을 설계

한다. 이때 슬라이딩 평면의 도함수가 0이 되도

록 하는 제어 입력을 설계한다. 슬라이딩 평면의

도함수는 식 (10)과 같이 나타낼 수 있다.

13w d= + ×&& &s k q (10)

식 (10)에 식 (1)과 식 (7)를 대입하면 아래와 같

이 다시 쓸 수 있다.

( )13 0
1( ) [ ]
2

s f u k q qw d d w= + + ´ + 3B I&
(11)

여기서 0 0 0 13 13
T

d dq q q q qd = × + 로 정의된다. 식

(11)이 0이 되도록 하는 제어 입력을 아래와 같

이 구할 수 있다.

1( ) ( )
2equ f k qw d wé ù= - - × ×ê úë û

+B Q
(12)

여기서
+B 는 B 행렬의 의사역행렬이고,

13 0( ) [ ]q q qd d d= ´ + 3Q I 이다.

다음으로 시스템 궤적이 슬라이딩 평면에 도

달하도록 르야프노프 안정성 이론을 만족시키는

제어 입력을 설계하여 리칭 모드에 대한 제어 입

력을 구한다. 이를 위해 설정한 르야프노프 후보

함수는 아래와 같다.

1
2

= TV s s
(13)

위의 르야프노프 후보 함수의 도함수 식 (11)을

대입하면 식 (14)와 같으며, 이는 음의 한정 값을

가져야 안정성을 보장할 수 있다.
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여기서 제어 입력 u 는 슬라이딩 모드 제어 입
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력, su 이다. 이는 리칭 모드 제어 입력과 슬라이

딩 평면 모드 제어 입력의 합으로 나타낼 수 있

다. 슬라이딩 평면 모드 제어 입력 식 (12)를 식

(14)에 대입하면 아래와 같은 식 (15)와 같다.

0T
rV s u= <B&

(15)

이에 따라 위의 식을 만족시키는 제어 입력을 아

래와 같이 생각할 수 있다.

( ( , , ))ru sign s q tw d+= - 2B K (16)

여기서 2K 는 양수 값을 갖는 제어이득 행렬이

다. 2K 이득 설계는 고려된 위성이 비선형 시스

템이기 때문에 선형 근사적인 방법이나 경험적인

방법을 사용할 수 있다. 본 논문에서는 논문 [5]

에서 제시한 선형 근사적인 방법과 경험적인 방

법으로 튜닝하여 적절한 2K 를 설계하였다. 식

(16)에서 사용한 부호 함수는 제어 입력 값이 0

에 가까워짐에 따라 채터링 현상을 발생시킬 수

있다. 이런 채터링 문제를 없애기 위해 포화 함

수를 사용한다. 이때 부호 함수를 대신하는 포화

함수의 최대값은 1, 최소값은 –1이다.

설계된 슬라이딩 모드와 리칭 모드의 제어 입

력을 합하여 슬라이딩 모드 제어 법칙을 식(17)과

같이 나타낼 수 있다. 이것은 식 (1)의 u 부분에

들어가는 반작용 휠의 피드백 제어 입력이다.
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S

s q t
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f k q
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w d w

æ ö
= - × ç ÷

è ø

- - × ×

+
2B K
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여기서 f 는 슬라이딩 평면의 경계층이며,

0 1f< £ 이와 같은 값을 갖는다. 본 논문에서는

f 값을 0.5를 사용한다.

3.2 적응 법칙 설계

본 논문에서는 제어기 설계를 위해 아래와 같

은 비선형 시스템을 고려한다. 이는 식 (18)과 같

이 표현 할 수 있다[5,9].

( )
( )

( ) ( )

( )
( )

f f u

f Bu f u
f Bu e

w w w

w w

w

= + D + -

= + + D -

= + +

4 f

f

B I W

BW

&

(18)

여기서

(19)

이다. 특히 e 는 반작용 휠의 고장이 미치는 영

향과 시스템 파라미터 오차에 의한 불확실성으로

볼 수 있다. 슬라이딩 평면의 도함수는 동역학

식 (18)에 의하여 아래와 같은 식 (20)으로 다시

쓸 수 있다.

( )1( )
2ts f u e k qw d w= + + + × ×B Q&

(20)

식 (18)의 불확실성 e 를 포함한 제어 법칙을

설계하기 위해 아래와 같은 가정이 고려되었다.

가정 1 : 모든 ( ), Î ´ nt x R R 에 대하여 e 을

아래와 같이 한정시키는 양의 값을 갖는 함수

r 가 존재한다[16].

( ),r£e t x (21)

여기서 은 ∙의 유클리드 놈을 나타내고, 불

확실성을 고려한 시스템 모델 식 (18)를 고려하

여 르야프노프 후보 함수의 도함수를 다시 식

(22)과 같이 전개할 수 있다.
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+ + × ×

= + +

æ ö
= - + +ç ÷

è ø
2

B Q

B

Q

B

K B

& &

(22)

여기서 = + +t eq r Au u u u 이며 앞에서 구한 슬라이

딩 모드의 제어 입력 식 (17)과 적응 제어 입력

을 나타내는 Au 의 합이다. 전개된 식 (22)는 음

의 한정 값을 가져야 하므로 식 (23)을 만족시키

는 Au 를 설계하면 된다.

( ) 0+ <T
As Bu e (23)
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식 (22)을 만족시키는 Au 를 식 (24)와 같이 설계

할 수 있다.

if 0

0 if 0
A

s s
su

s

rì- ¹ï= í
ï =î

+B

(24)

증명 1) 식 (24)가 식 (23)를 만족시키는 제어 입

력인 것을 확인하기 위해 식 (24)를 식 (23)에 대

입하고 코시-슈바르츠 부등식과 가정 1을 통하여

식 (25)를 전개할 수 있다.

( )

( ) 0

T T
As u e s s e

s s e

s e

r

r

r

+ = - +

£- +

= - - <

B

(25)

적응 법칙을 설계하기 위해 아래와 같은 가정

이 고려되었다.

가정 2 : 모든 ( ), Î ´ nt x R R 에 대하여 아래와

같은 식을 갖는 양의 상수 값 oc , 1k 이 존재한

다[16].

( ) 1, ( , )oe t x c k x t xr£ + = (26)

여기서 이다. r 는 불확실성에 대하여 추정하는

값이 되어야 하므로 아래와 같이 표현할 수 있

다.

0 1̂ˆ ˆr = +c k x (27)

여기서 r̂ , 0ĉ , 1̂k 은 각각 r , 0c , 1k 의 추정

값을 나타낸다.

본 논문에서는 적응 법칙 설계를 위해 아래와

같은 새로운 르야프노프 후보 함수를 고려한다.

( ) 1 2 1 2
0 1 0 0 1 1

1, , ( )
2

- -= + × + ×% %% %TV s c k s s p c p k
(28)

여기서 0p , 1p 은 적응 속도를 조절하는 양의 값

을 갖는 상수이고, 0 0 0ˆc c c= -% , 1 1 1
ˆk k k= -%

이다.

식 (28)의 도함수는 아래와 같이 나타낼 수 있다.

1 1
0 0 0 1 1 1 0- -= + × + × <&% %&& & % %TV s s p c c p k k (29)

식 (29)가 음의 한정 값을 갖도록 하는 적응 법

칙을 식 (30), (31)과 같이 설계할 수 있으며, 이

는 증명 2)를 통하여 알 수 있다.

( ) 0ˆ , =&
oc t x p s (30)

( )1 1
ˆ , =&k t x p s x (31)

증명 2) 새로운 르야프노프 후보 함수의 도함

수인 식 (29)에 슬라이딩 평면의 도함수 식 (20)

을 대입하면 식 (32)와 같이 다시 쓸 수 있으며,

앞에서 구한 각각의 제어 입력 식 (17)과 식 (24)

를 식 (32)에 대입하여 식 (33)로 쓸 수 있으며

이는 앞에서 설계한 적응 법칙 식 (30)와 식 (31)

을 대입하여 만족시키는 것을 확인할 수 있다.

( )
1 1

0 0 0 1 1 1

( ) ( )

2

eq r A
T

f u u u
V s p c c p k kke q

w

d dw
- -

+ + +é ù
ê ú= + × + ×ê ú+ +
ê úë û

B

Q
&% %&& % %

(32)

1 1
0 0 0 1 1 1( ) ( ) 0

T TsV s sat s s e

c p c s k p k s x

r
f

- -

æ ö
=- - +ç ÷

è ø

+ - + - <

2K&

&% %&% %

(33)

앞에서 설계된 식 (24)의 r 는 식 (30)과 식

(31)에 의하여 추정되는 값이므로 r̂ 이 된다. 또,

식 (24)에서 s 가 0에 가까워짐에 따라 발생하

는 채터링 현상을 방지하기 위한 경계층 e 를

설정하였으며, 이는 0 에서 1 사이의 값을 갖는

다. 수정된 식은 식 (34)와 같이 나타낼 수 있다

[19, 20].

ˆ if

ˆ if
A

s s
s

u
s s

r e

r e
e

ì- >ïï= í
ï- £ïî

+

+

B

B (34)

본 논문에서 설계한 슬라이딩 모드 제어 입력

과 적응 제어 입력을 결합하여 식 (35)와 같이

최종 제어 법칙을 나타낼 수 있다.
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if :

( , , )
[

1 ˆ( ) ( ) ]
2

if :

( , , )
[

1 ˆ( ) ( ) ]
2

t

s

s q t
sat

sf k q
s

u

s

s q t
sat

sf k q

e

w d
f

w d w r

e

w d
f

w d w r
e

ì >
ï

æ öï - × ç ÷ï
è øï

ï
- - × × - ×ï

ïï= í
ï

>ï
ï æ öï - × ç ÷ï è øï
ï - - × × - ×ïî

+
2

+
2

B K

Q

B K

Q
(35)

Ⅳ. 시뮬레이션 결과

본 논문에서는 수치 시뮬레이션을 통하여 제

안한 위성의 고장 허용 자세 제어 법칙에 대하여

검증하였다. 구체적인 시뮬레이션 조건은 다음과

같다.

0.5657 0.5657 0.5657 0.5657
0.5657 0.5657 0.5657 0.5657
0.6 0.6 0.6 0.6

- -é ù
ê ú= - -ê ú
ê úë û

L

2

200 0 0
0 300 0
0 0 400

kg m
é ù
ê ú= ×ê ú
ê úë û

J

[ ]0 4 1 2 (deg /s)w = - T

[ ]0 1 0 0 0= Tq

[ ]0 0 0 (deg /s)w = T
d

[ ]0.8698 0.1921 0.4119 0.1921= T
dq

0.24=k , ( )2 2,3,4=K diag , 0 1=p , 1 1=p ,

0ˆ 0.03=c , 1̂ 0=k

시뮬레이션은 총 200초 동안 수행되었으며, 식

(17)과 같은 제어 입력을 갖는 기존의 슬라이딩

모드 제어기와 본 논문에서 제안한 적응 슬라이

딩 모드 제어기를 비교한다.

Case 1과 Case 2는 초기 각속도가

[ ]0 4 1 2 (deg /s)w = - T
인 경우로 위성의 자세 안

정화가 되지 않은 경우이다. 이때 각각 Case 1은

고장이 없는 경우를 보여주고, Case 2는 반작용

휠 4개 중 하나에 고장이 난 경우이다. 특히 이

시뮬레이션에서는 3번째 휠에 고장인 경우의 결

과를 보여준다.

Figure 2와 Fig. 3은 반작용 휠의 고장이 없는

경우로 각각 오일러 자세각과 각속도를 나타낸

다. 오일러 자세각의 단위는 [degree]이며, 각속

도의 단위는 [deg./s]이다. 파란색 실선은 본 논

문에서 제안된 Adaptive Laws를 갖는 Sliding

Mode Controller(ASMC)에 따른 결과이고 붉은

색 점선은 식 (17)의 제어 입력을 갖는 Sliding

Mode Controller(SMC)에 따른 결과이다. 두 그

래프를 통해 반작용 휠의 고장이 없는 경우

SMC와 제안된 ASMC의 안정화 속도나 자세 수

렴 시간에서 큰 차이가 없는 것을 알 수 있다.
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Fig. 2. Attitude Angle of Case 1
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Fig. 3. Angular Rate of Case 1
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Fig. 4. Attitude Angle of Case 2
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Fig. 5. Attitude Rate of Case 2
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Fig. 6. Control Input of Case 1
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Fig. 7. Control Input of Case 2
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Fig. 8. Quaternion Error of Case 1
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Fig. 9. Quaternion Error of Case 2
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Case 1 Case 2

Quate

rnion
SMC ASMC SMC ASMC

10%

오차수렴

시간 (s)

0 6.5 6.4 69.9 63.8

1 25.8 23.2 66.7 73.4

2 23.4 22.3 89.8 73.8

3 13.5 14.9 79.8 35.5

2%

오차수렴

시간 (s)

0 21.9 20.4 84.3 71.4

1 39.3 37.3 103.8 96.2

2 35.4 33.8 96.3 80.2

3 19.7 30.9 101.1 67.2

Table 1. Comparison of Error Convergence
Time

Figure 4와 Fig. 5는 반작용 휠에 고장이 발생

한 Case 2의 자세각과 각속도를 나타낸다. 두 그

래프를 통해 SMC보다 제안된 ASMC에 의한 결

과가 수렴시간이 더 빠르고 안정화가 먼저 된다

는 것을 알 수 있다. Fig. 6과 Fig. 7은 각각

Case 1과 Case 2의 휠 제어 입력을 나타낸다. 그

리고 Fig. 8과 Fig. 9는 각각 Case 1과 Case 2의

쿼터니언 오차를 나타낸다. 정량적으로 결과를

분석하기 위해 Table 1에 Case 1과 Case 2의 쿼

터니언 오차 수렴 시간을 비교하였다. 이는 두

제어기 모두 고장이 없는 경우가 있는 경우보다

오차 수렴 시간이 빠른 것을 보여주고, 고장이

발생한 경우 SMC와 ASMC의 오차 수렴 시간의

차이가 커지는 것을 알 수 있다.

Ⅴ. 결 론

본 논문에서는 반작용 휠을 구동기로 사용하

는 위성의 자세제어 시스템에서 휠의 고장과 시

스템 파라미터 오차를 불확실성으로 고려하여 적

응 슬라이딩 모드 제어기를 제안하였다. 반작용

휠의 고장 효과를 휠의 형상 배치와 곱 형태로

고려하였다. 제안된 제어 법칙은 슬라이딩 모드

제어 기법과 적응 법칙을 적용하였고 제어 입력

이 르야프노프 안정성 이론에 의해 전 시스템에

서 안정함을 보였다. 제안된 제어기의 검증을 위

해 수치 시뮬레이션을 수행하였다. 이때 초기 각

속도에 의해 위성이 불안정한 경우 구동기의 고

장이 발생하였을 때에 기존의 슬라이딩 모드 제

어기에 비교하여 빠른 응답 시간 및 오차 수렴

시간을 가지며 안정화되는 결과를 얻을 수 있었

다. 이에 따라 본 논문에서 제안한 적응 법칙을

적용한 슬라이딩 모드 제어 기법이 모델링이 되

지 않은 고장과 외란 및 시스템 불확실성에도 자

세 제어가 가능한 고장 허용 제어 알고리즘으로

사용 될 수 있다.
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