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ABSTRACT

This paper presents preliminary performance analysis of a satellite formation flying

testbed, which is under development by Astrodynamics and Control Laboratory,

Department of Astronomy, Yonsei University. A model reference adaptive controller

(MRAC) with a first-order reference model is chosen to enhance the response of reaction

wheel system which is subject to uncertainties caused by unmodelled dynamics and

measurement noise. In addition, an on-line parameter estimation (OPE) technique based on

the least square is combined to eliminate the effect of angular measurement noise by

estimating the moment of inertia. Both numerical simulations and hardware experiments

with MRAC support the effectiveness and applicability of the adaptive control scheme,

which maintains the tracking error below 0.25
o
for the entire time span. However, the high

frequency control input generated in hardware experiment strongly suggests design

modifications to reduce the effect of deadzone.

초 록

본 논문에서는 연세 학교 천문우주학과 우주비행제어연구실에서 개발 인 인공 성 

편 비행 테스트베드에 한 비 성능분석 결과를 제시하 다. 동역학 모델에 포함되지 

않은 동특성과 측정 잡음 등에 의한 불확실성의 향을 받는 반작용 휠의 응답 성능을 향

상시키기 하여 간단한 1차 선형시스템을 기  모델로 하는 응제어기를 설계하 다.

한 자세 측정값에 잡음이 포함된 환경에서도 원활한 제어를 수행하기 해 최소제곱법 

기반의 실시간 라미터 추정기법을 이용하여 성모멘트를 추정하 다. 수치 시뮬 이션

과 하드웨어 실험을 통해 설계된 모델 기  응제어기의 합성과 향후 용가능성을 검

토하 고,  시간에 걸친 자세 추 오차가 0.25o 이내에 머무는 것을 확인하 다. 하지만 

하드웨어 실험을 통해 드러난 제어 입력에 한 데드존의 향을 이기 해서는 인공

성 시뮬 이터의 설계 변경이 필요하다고 단된다.
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Ⅰ. 서 론

다수의 인공 성을 이용한 편 비행(Satellite

Formation Flying; SFF) 기술은 여러 가지 우주

임무를 복합 /강건 /경제 으로 수행하기 

한 방법으로 최근 활발한 연구가 진행 이다

[1,2]. 이 기술은 단일 성을 이용하는 통 인 

방법보다 창의 이고 유연 인 우주임무 수행을 

가능하게 하지만, 높은 기술  진입장벽으로 인

해 일부 우주 선진국 외에는 실 단계에 이르지 

못하고 있다. 편 를 구성하는 개별 성은 서로 

간의 상 궤도유지, 상 자세의 동기화, 성 간 

실시간 통신 등의 추가 인 기능이 필요하기에,

기존의 성들보다 정 도/강건성이 높은 유도/

항법/제어 기술이 필요하다.

미국과 일본 등의 우주선진국에서 몇 차례 실

험 인 인공 성 편 비행 임무가 수행되었지만

[3,4], 개발비용, 험부담 등의 에서 인공

성 편 비행 기술을 우주 임무에 바로 용하기

에는 아직 합하지 않다. 이러한 상황에서 우주 

선진국들은 지상용 인공 성 편 비행 테스트베

드를 활용하여 미래의 인공 성 편 비행 임무에 

한 기술  검증을 수행하고 있다. 표 으로 

미국항공우주국(National Aeronautics and Space

Administration; NASA) 제트추진연구소(Jet

Propulsion Laboratory; JPL)의 Terrestial Planet

Finder Interferometer (TPF-I) 임무의 기술 검증 

목 으로 개발된 Formation Control Testbed

(FCT)[5], 유럽우주기구(European Space Agency;

ESA)의 Darwin 임무 검증용으로 개발된 독일항

공우주국(DLR)의 Test Environment for

Application of Multiple Spacecraft (TEAMS)

[6], 조지아 공과 학교(Georgia Institute of

Technology)의 5자유도 시뮬 이터 ASTROS,

셀러 폴리테크닉 학교(Rensselaer Polytechnic

Institute)의 6자유도 시뮬 이터 ADAMUS, 하얼

빈 공과 학교(Harbin Institute of Technology)

의 5자유도 시뮬 이터 등이 있으며, 최근 국내

에서도 개발이 시작되고 있다[7~11].

연세 학교 우주비행제어연구실에서도 두  

이상의 5 자유도 인공 성 시뮬 이터(satellite

motion simulator)로 구성된 인공 성 편 비행 

테스트베드를 개발 이며, 재 인공 성 시뮬

Fig. 1. Prototype of Yonsei Satellite Motion
Simulator

이터의 부분의 기능을 갖춘 개발원형 

(prototype)이 개발된 상태이다(Fig. 1). 향후 개

발이 완료될 인공 성 편 비행 테스트베드를 이

용하여 이 를 이용한 성 간 정  상 거리 

측정, 자율도킹 등의 인공 성 편 비행 핵심 기

술을 검증할 정이다.

본 논문에서는 재까지 제작된 개발원형을 

이용하여 향후 완성될 인공 성 시뮬 이터의 자

세 제어를 한 반작용 휠의 비 성능분석 결과

를 제시한다. 개발원형의 자세기동은 반작용 휠

에 의해 구동되는데, 반작용 휠을 구성하는 모터

는 통상 으로 개루 (open-loop) 상태로 작동하

기 때문에 사용자가 기 하는 출력(회 속도)을 

낼 수 있도록 되먹임 제어기를 설계하는 작업이 

필수 이다. 반작용 휠의 출력은 모터의 회 자

(rotor)와 라이휠(flywheel)의 성모멘트

(moment of inertia), 공  압 등의 정 /동  

불확실성(uncertainty)을 가지기 때문에, 효과 인 

제어를 해서 응제어기(adaptive control)를 

용하 다. 응제어기는 구동기에 문제가 발생

하는 경우에도 용할 수 있으며, 경우에 따라선 

추 오차 뿐만 아니라 불확실한 라미터들에 

해서도 역 근 인 수렴성을 보장하기도 한다

[12,13]. 본 논문에서는 반작용 휠을 간단한 1차 

선형 시스템으로 간주하고, 교과서 인 모델 기

 응제어기(model reference adaptive control;

MRAC)를 용하여 반작용 휠의 회  속도를 제

어하고, 수치 시뮬 이션 상의 자세센서 측정값

에 가상의 오차를 반 하여 그 향을 분석하
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Fig. 2. Architecture of Attitude Control Algorithm (a) Block Diagram of Entire System (b) Block

Diagram of On-Line Parameter Estimator Based on Least Square

다. 한, 최소제곱법 기반의 실시간 라미터 추

정기법(on-line parameter estimation; OPE)을 병

용하여 반작용 휠의 성모멘트 추정과 함께 잡

음을 효과 으로 제거하여 시스템의 응답특성을 

향상시킬 수 있음을 확인하 다. 마지막으로 개

발원형을 이용한 하드웨어 실험을 통하여 제시한 

기법의 타당성과 용가능성을 분석하 다.

Ⅱ. 본 론

2.1 인공 성 편 비행 시뮬 이터 자세제

어 알고리즘

2.1.1 반작용 휠을 이용한 자세 제어

통상 인 인공 성처럼 개발원형의 자세제어

는 반작용 휠의 각운동량 달을 통하여 수행된

다. 반작용 휠과 개발원형의 각운동량 계는 외

부의 향을 무시하면 각운동량 보존법칙에 따라 

다음과 같이 나타낼 수 있다.

    (1)

여기서 와 는 반작용 휠의 성모멘트와 

각속도를 와 은  개발원형 체의 축 성

모멘트와 각속도를 의미한다. 반작용 휠과 개발

원형의 각속도는 센서 등을 이용하여 오차범  

내에서 측정이 가능하다고 가정하면,  식에서 

모델링 할 수 없는 불확실한 라미터는 두 성

모멘트 비 만 남게 된다. 본 연구에서는 식 (1)

을 이용하여 반작용 휠의 각속도를 제어하고 개

발원형의 자세기동을 구 한다.

2.1.2 모델 기 응제어기

모델 기  응제어기는 불확실한 라미터들

을 포함한 실제 시스템(plant), 사용자가 출력을 

측할 수 있는 기  모델(reference model), 추

정 제어 라미터(estimated control parameter)

를 포함하는 제어입력, 추정 라미터들을 추정

하는 응 알고리즘(adaptation law) 등의 요소

들로 구성되어 있다[14]. 제어기를 설계하기 해 

다음과 같이 단순한 1차 선형시스템을 기  모델

로 설정한다.

  (2)

과 은 사용자가 임의로 지정하는 모델 

라미터들이며, 은 기  입력(reference input)이

다. 기  모델의 출력은 다음과 같이 가정된 실

제 시스템과 비교하여 출력을 측 할 수 있다.

   (3)

모델 기  응제어기는 시스템 출력 와 기

 출력 의 차이 를 이도록 설계한다.

   (4)

제어입력은 다음과 같이 설계한다.

 
 (5)
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과 는 추정 제어 라미터들이며, 다음과 같

은 기  입력, 시스템출력, 오차를 기반으로 한 

응 알고리즘을 통하여 갱신된다.

 
 

(6)

여기서 는 추정 이득(adaptive gain)이다. 이와 

같은 간단한 1차 선형 응제어기는 리아푸노  

안정성 이론(Lyapunov stability theorem)을 이용

하여 안정성을 증명할 수 있다[14].

2.1.3 최소제곱법 기반 실시간 라미터 추정기법

입력 비 출력이 불확실한 계를 가지는 시

스템은 다음과 같이 표 할 수 있다.

  (7)

여기서 , , 는 각각 선형화된 모델, 시스

템 출력, 불확실한 라미터이다. 추정된 라미

터를 이용한 측 시스템 출력(predicted output)

은 다음과 같다.

 (8)

추정하고자 하는 라미터가 상수라고 가정하

면, 다음과 같은 추정 알고리즘을 통해서 갱신 

할 수 있다[14].




(9)

여기서 는 추정 이득(estimation gain)이며,

오차는 다음과 같이 정의된다.

  (10)

본 논문의 시스템은 식 (1) 과 같이 단순한 선

형 시스템이므로 입력되는 신호의 지속 여기

(persistent excitation)를 가정하면 추정 라미터

의 근 인 수렴(asymptotical convergence)을 

보장할 수 있다[14]. Fig. 2는 설계된 통합 제어

기와 실시간 라미터 추정기법의 블록 다이어그

램을 나타낸다.

2.2 수치 시뮬 이션

설계된 응제어기와 실시간 라미터 추정기

법을 개발원형에 용하기에 앞서, 수치 시뮬

이션을 통해 그 성능을 검증하 다. 기  모델과 

가상 실제모델의 시스템 라미터들을 각각 

 ,  ,  ,  으로 정하 다.

식 (5)의 추정 제어 라미터의 기치는  

과  이다. 제어기와 추정기의 추정 이득

은 시스템의 안정성을 해치지 않으면서 추정속도

를 확보하도록 로 설정하 다. 식 (1)의 불확

실 라미터의 참값은 개발원형의  CAD 데이터

를 기반으로 정하 다. 라이휠과 개발원형의 

성모멘트는 각각  ×


 
이다. 라이휠의 성모멘트가 비

교  정확하다고 가정하면, 최종 으로 추정되는 

라미터는 개발원형의 성모멘트 가 되며,

추정에 사용될 기치는   
으로 정하

다. 마지막으로 개발원형의 자세는 속과 고속

구간을 모두 경험하는 부드러운 궤  을 추

하도록 다음과 같이 임의로 설정하 다.

 

 tanh
tanh


 식의 궤  라미터는  , 

로 정하 다. 마지막으로 시스템출력은 ±의 

잡음을 갖도록 설정하 다.

2.2.1 모델 기 응제어기를 이용한 자세 추

시뮬 이션

모델 기  응제어기만을 용하여 자세 궤

을 추 하는 수치 시뮬 이션을 수행하 다. Fig.

3(a)는 시간에 따른 기  궤 과 자세 추  시뮬

이션 결과를 나타내며, Fig. 3(b)는 각속도를 나타

낸다. Fig. 4(a)을 통해  구간에 걸쳐서 자세 추

오차가 약 ± 이내에 머무는 것을 확인할 

수 있다. 반작용 휠의 속도 한 기 속도의 범

를 벗어나지 않음을 확인 할 수 있다. 자세  각

속도 추  시 발생하는 채터링(chattering) 상은 

앞서 가정한 불규칙한 측정 잡음으로 인한 반작용 

휠 기 속도의 지속 인 떨림으로부터 래된 것

으로 분석된다. 시간에 따른 제어입력의 추정 라

미터들은 Fig. 5에 나타나 있다.

2.2.2 모델 기 응제어기와 최소제곱법 기

반 실시간 추정기법의 통합 자세 추

시뮬 이션

모든 시뮬 이션 환경을 2.2.1과 동일하게 설

정한 상태에서 응제어기에 최소제곱법 기반 실

시간 라미터 추정기를 추가하 다. 이 경우 

Fig. 4(b)에서 나타난 기 속도의 지속 인 떨림

이 Fig. 7(b)에서는 확연히 감소하는 것을 볼 수 

있다. 이는 기 속도가 실시간 최소제곱법 기반

으로 측된 자세를 기반으로 구성되었기에, 잡

음의 향을 평균 으로 상쇄하 기 때문으로 분
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Fig. 3. Attitude Tracking Simulation Results
using MRAC (a) Attitude Tracking
History (b) Angular Rate History

Fig. 4. Tracking Performance and Motor

Speed Response Simulation Results

using MRAC (a) Tracking Error

History (b) Motor Speed History

Fig. 5. Control Parameter Estimation
Simulation Results using MRAC

Fig. 6. Attitude Tracking Simulation Results
using MRAC and OPE (a) Attitude
Tracking History (b) Angular Rate
History

Fig. 7. Attitude Tracking Simulation Results
using MRAC and OPE (a) Attitude
Tracking History (b) Angular Rate
History

Fig. 8. Attitude Tracking Simulation Results
using MRAC and OPE (a) Attitude
Tracking History (b) Angular Rate
History

석된다. 이와 유사하게 Fig. 6에서는 자세와 각속

도의 떨림도 감소하는 것을 볼 수 있다. Fig.

7(a)에서는 자세 추 오차 한 약 1/5 정도로 

감소하고, Fig. 8(b)에서는 추정 라미터가 붉은 

선으로 표시된 실제 성모멘트 값에 수렴하는 

것을 확인 할 수 있다.

2.3 개발원형을 이용한 자세 추 실험

에서 수치 시뮬 이션으로 검증된 모델 기

 응제어기를 개발원형에 용하 다. 실험은 

Windows/LabVIEW 환경에서 실시간으로 이루

어졌으며, 샘  주기는 50Hz이다. Fig. 9는 시간

에 따른 개발원형의 자세각과 각속도를 나타낸

다. Fig. 10(a)는 자세각 추 오차를 나타내는데,

Fig. 4(a)와 마찬가지로  구간에 걸쳐 약 

± 이내에 머무는 것을 확인할 수 있고, 평

균 으로는 오히려 시뮬 이션 결과보다 작음을 

확인 할 수 있다. 이는 개발원형 자세 센서의 오

차가 시뮬 이션에서 가정된 잡음보다 작기 때문

으로 분석된다. 이러한 정 한 추  결과와는 

조 으로, Fig. 10(b)의 20  이 과 60  이후 
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Fig. 9. Attitude Tracking Experimental
Results using MRAC only (a)
Attitude Tracking History (b)
Angular Rate History

Fig. 10. Tracking Performance and Motor
Speed Response Experimental
Results using MRAC only (a)
Tracking Error History (b) Motor
Speed History

Fig. 11. Control Parameter Estimation
Experimental Results using
MRAC only

구간에서 모터 기 속도가 크게 진동하는 상을 

확인할 수 있다. 해석 인 에서 모터의 기

속도는 추 오차의 변화에 민감하게 반응하도록 

설계되어있다. Fig. 10(a)에서 추 오차가 매우 

작은 값을 유지함에도 불구하고 이러한 진동 

상이 발생하는 것은, 하드웨어 인 요인으로 인

해 모터 자체의 기동이 원활히 이루어지지 않았

음을 의미한다. 가장 가능성이 높은 요인으로는 

반작용 휠의 데드존(dead zone)이 있다. Fig.

10(b)에서 모터 각속도가 약 1500 deg/s이내의 

속구간에서 고속구간에 비하여 떨림이 심한 것

을 확인할 수 있으며, 이는 Fig. 10(a)의 추 오

차의 경향과 정확히 일치한다. 따라서 속구간

에서는 반작용 휠의 가감속이 정상 으로 이루어

지지 않는다고 분석 할 수 있다. 데드존의 향

은 모터의 회 자와 라이휠의 성모멘트비와 

비례하므로, 개발될 시뮬 이터는 이러한 상을 

고려하여 라이휠의 재설계가 필수 이다.

Ⅲ. 결 론

연세 학교 우주비행제어연구실에서 제작 인 

인공 성 편 비행 테스트베드의 자세제어에 활

용될 자세제어 알고리즘을 설계하고 수치  검증

과 함께 개발원형을 이용한 하드웨어 실험을 통

한 비 성능분석을 실시하 다. 모델 기  응

제어기와 최소제곱법 기반 실시간 라미터 추정

기법을 병용하여 시스템 응답특성의 향상을 도모

하 고, 수치 시뮬 이션을 통해 그 성능과 용

가능성을 검증하 다. 라이휠의 성모멘트 등 

개발원형의 설계오류에 기인한 제어기의 성능감

소는  단계에서 해결할 수 없음으로, 향후 

라이휠의 재설계를 거쳐 더욱 민감하고 정확한 

자세 추  기동을 추구할 수 있도록 개선될 정

이다.
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