
Research Paper

Journal of Aerospace System Engineering
Vol.12, No.1, pp.17-26 (2018)

ISSN 1976-6300
EISSN 2508-7150

https://doi.org/10.20910/JASE.2018.12.1.17

서    론1. 

제어모멘트자이로 는 출력이 가  (CMG) high torque 

능하여 대형 우주구조물이나 중대형 인공위성에 사용, 

되는 구동기이다 최근 다목적 호 위성의 구동기[1]. 7

로 채택이 되어 국내에서도 구동 인공위성의 개, CMG 

발이 본격화될 것으로 예상된다 는 출력 토크가 . CMG

크기 때문에 인공위성의 기동성을 높여 짧은 시간 동, 

안 여러 임무 수행 다수 지역 촬영 등 을 가능하게 한( )

다 이처럼 인공위성이라는 한정된 자원을 효율적 효. , , 

과적으로 사용할 수 있게 해주기 때문에 투자 대비 , 

효과가 큰 아이템이다. 

최근 소형 초소형 위성에 대한 관심이 높아지면서  , · , 

기술을 축소하여 적용하는 기술개발도 진행되고 CMG 

있다 영국 대학의 연구팀은 대학 부문에서 가. Surrey 

장 선도적인데 소형 를 위성, CMG BILSAT-1(130kg )

에 탑재한 경험을 가지고 있다[2]. Honeybee 

는 급 위성에 사용할 수 있는 Robotics 15~100 kg 

소형 를 상용화하였고 미국 CMG [1,3], Univ. of 

의 연구팀은 크기의 큐브위성에 장착할 수 Florida 1U 

있는 라는 초소형 를 개발하였다IMPACT CMG [1,4]. 
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Abstract 

  The interaction model between variable-speed control moment gyros and a satellite has been studied based 
on the multi-body dynamics. Using the interaction model, we could obtain data for the design of VCMG 
motors and the strength design of structure. The interaction effects of flexible modules such as solar panels 
were included. Flexible modes are excited by the satellite’s maneuver, and these modes cause perturbations in 
the satellite attitude. We developed a simulation program by Modelica and verified the proposed model. 

초  록

다물체 동역학 기법을 이용하여 가변속 제어모멘트자이로와 인공위성의 상호작용하는 모델을 개발한   
연구결과를 소개한다 이 상호작용 모델을 이용하여 모터의. , VCMG 사양 설계와 위성 구조물의 강도  
설계에 활용할 수 있는 데이터를 얻었다 그리고 태양 전지판과 같은 유연 모듈의 상호작용 효과도 포. 
함하였다 위성의 기동에 의하여 유연 모드가 야기되고 이 모드의 진동에 의하여 위성 자세에 변동이 . , 
가해진다 모델리카 언어로 시뮬레이션 프로그램을 개발하고 제시한 모델의 타당성을 검증하였다. , . 
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년 경진대회에서 수상한 위성 에도 2013 Violet (50kg )

소형 를 장착하였다 일본의 도쿄 공업대학 CMG [1]. 

연구팀은 위성 에 장착할 소형 Tsubame(40kg ) CMG

를 개발하였다 또한 미국의 는 우주인 [5]. , NASA suit

에 소형 를 장착하여 우주인들의 활동성을 높이CMG , 

는 연구를 수행중이다 국내에서도 소형 에 [6]. CMG

대한 실용화 연구가 수행되고 있으며 큐브위성[7,8], 

에 적용하려는 사례도 있다[9]. 

이처럼 소형 혹은 초소형 개발이 주목받는 것  ( ) CMG 

은 대형과는 달리 개발 부담이 적으면서도 기술적 효, 

과는 높고 응용사례가 다양하기 때문인 것으로 사료, 

된다 이에 본 연구진 순천대 조선대 은 초소형위성. ( , )

급 에 적용 가능한 초소형 를 주목하고(50 kg ) CMG , 

기술적으로 난이도가 더 높은 가변속 CMG(variable 

를 연구대상으로 선정하였다speed CMG) . 

한편 가변속 는 동역학 모델이 복잡한  , CMG(VCMG)

데 짐벌의 회전과 함께 휠 속도 변화 때문에 여러 가, 

지 교차 효과가 나타난다 또한 (cross coupling) [10]. 

에 의한 위성의 빠른 기동은 위성 구조물의 유VCMG

연 모드를 야기할 수 있으며 이로 인하여 자세변동이 , 

발생할 수 있는데 이러한 상호작용은 최근 관심대상, 

이다 그래서 에 대한 상세한 동역학 모[11,12]. VCMG

델과 함께 상호작용 모델을 개발하여 위성의 거동을 , 

해석하고 적합한 사양선정과 함께 제어기를 설VCMG 

계할 때 활용할 필요가 있다. 

이러한 배경에서 가변속 가 장착된 위  , CMG(VCMG)

성에 대하여 모듈간의 상호작용 효과를 분석할 수 있, 

는 동역학 모델에 대한 연구결과를 제시한다 특히 다. 

물체 동역학 접근법을 바탕으로 각 요소 모듈간의 상, 

호작용을 상세히 분석하였는데 주요 결과는 다음과 , 

같다 첫째 의 동역학 모델을 개발하면서 위성. , VCMG , 

의 기동에 의하여 의 구동 모터에 가해지는 자VCMG

이로스코픽 토크를 모델링하였다 위성의 기동에 따른 . 

자이로스코픽 토크를 구동 모터 설계에 반영하여야 한

다 그리고 이러한 것을 반영하여 짐벌 제어 모델을 . , 

제시하였다 둘째 태양 전지판과 위성 본체의 상호작. , 

용에 대한 운동 모델을 제시하였다 위성의 기동으로 . 

태양 전지판에는 관성력이 작용하여 유연 모드를 야기

하게 된다 이 유연 모드의 진동은 다시 위성의 자세. 

에 영향을 미친다 태양 전지판을 간단한 보 로 . (beam)

구성하고 이 보의 움직임 진동 에 따른 지지력 토크, ( ) ( )

에 대한 모델을 개발하였다 셋째 시뮬레이션에 특화. , 

된 언어인 모델리카를 이용하여 통합 시뮬레이션 프로

그램을 개발하였다 이 프로그램은 기존의 프로그램과. 

는 달리 방정식 기반이고 실물과의 상사도가 높아서, , 

개발팀원간의 의사소통의 효율성을 높여줄 수 있다. 

통합 시뮬레이션 프로그램을 이용하여 개발한 내용을 , 

검증하였다. 

동역학 방정식2. 

인공위성2.1 
인공위성은 질점운동 궤도 비행 과 강체운동 자세 변  ( ) (

동 으로 분리할 수 있는데 여기에서는 자세변동과 관) , 

련된 강체운동만 고려한다 편의상 관성좌표계 위. (E), 

성좌표계 좌표계(B), VCMG (Ci 만 고려한다 이때 위) . 

성과 를 포함한 운동방정식은 다음과 같다VCMG [10].



    





미분 연산에 대한 위첨자는 미분의 기준이 되는 좌표

계를 의미한다 여기서 . 는 위성 전체의 각운동량 벡

터, 는 를 제외한 위성의 관성모멘트 행VCMG (MOI) 

렬, 는 위성의 각속도 벡터, 는 모듈의 각VCMG 

운동량 벡터를 의미한다. 

은 두 가지의 관점을 보여준다 좌측은 위  Figure 1 . 

성과 가 결합된 형태이고 우측은 서로 상호작VCMG , 

용하는 형태이다 상호작용력은 작용 반작용 법칙에 . 

의하여 크기는 같고 방향은 반대이다. 

Reacting
Moment
��

Derivative of 
Angular 

Momentum, �� �

Spacecraft

��

����

Fig. 1 Two viewpoints for spacecraft motion

기존의 많은 연구는 좌측과 같은 관점을 취했는데  , 

본 논문에서는 우측의 관점으로 접근하고자 한다 이. 

는 다물체 동역학적인 접근법 이 되며 모듈간의 [13] , 

상호 작용력에 대한 정보를 얻을 수 있고 모듈별 담당
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자의 독립적인 개발이 가능하다 는 위성과 모듈. Fig. 2

간의 상호작용하는 관계를 보인 개념도이다 에 . VCMG

의하여 위성이 기동하게 되고 이 기동은 유연 모드를 , 

야기한다 또한 유연 모드의 영향을 줄이기 위하여 . 

를 적절하게 제어한다VCMG . 

External 
Moment, �	

Moment
��

Spacecraft

Angular 
velocity(
,
� �

VCMGs

Flexible 
Module

Fig. 2 Conceptual diagram of interactions 

인공위성만 고려할 때 이의 운동방정식은 다음과   , 

같다 편의상 외부 모멘트는 무시하였다. ( ).

 ×    

부록에 에 대한 운동방정식을 정리하였는데Eq. 1 (Eq. 

이와 비교하면 는 더 간단하다25), Eq. 2 . 

가변속 모듈2.2 CMG 
은 모듈의 변수 단위벡터 위성에   Figure 3 VCMG , , 

대한 장착 형상을 보인 것이다[14]. 

YB

XB

ZB
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22 γ,r
33 γ,r
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3t

ir
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ii γγ &,

it

β

2t

1t
4t
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1s

2s

1
e

2
e

3
e

Fig. 3 VCMG and installation geometry

주요 변수는 짐벌 각( 휠 속도), ( 에 대한 ), VCMG

구속 모멘트( 단위벡터), (와 )

등이다. 는 부록 에 제시하였다(Eq. 26-28) . 

임의의 벡터   는 다음과 같이 위성좌표계 혹은 

좌표계에 대한 성분으로 나타낼 수 있다VCMG .

  















    

































그러면 위성의 각속도, ( 는 다음과 같이 표현한다) .

  

모듈  VCMG ( 번째 의 각운동량은 다음과 같다 ) . 

  

관성 모멘트의 첫 번째 하첨자 는 휠을 는 w c VCMG 

모듈을 의미하며 두 번째 하첨자는 , 중의 하나와 

나란한 방향을 의미한다 휠과 짐벌의 회전뿐만 아니. 

라 위성의 회전에 의해서도 매우 작은 각운동량이 발

생한다 운동방정식은 이 식을 미분하여 얻는다. .

×  

벡터   는 위성에 대하여 고정이지만, , 는 짐벌 

각( 의 함수인데 이 벡터의 미분은 다음과 같다) , . 

 





  







이를 이용한 와 ×의 유도과정은 부록에 제시하

였으며 을 성분별로 정리하면 다음과 같다, Eq. 7 . 

  

  

    

여기서   이다. 

구속 모멘트  ( 의 반작용력이 결국 ) VCMG 

모듈이 위성에 가하는 모멘트가 된다. 
































와 는 각각 짐벌 모터와 휠 모터의 출력 토크

인데 은 모터 토크사양을 결정할 때 고려해, Eq. 9, 10

야 하는 값이다 그리고 위성 구조물에 가해지는 전체 . 

토크는 인데 이는 구조물의 강도 설계에 필요Eq. 13 , 

한 참고 값이다. 
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   

이처럼 다물체 동역학적 접근법은 관련 시스템의 설, 

계에 필요한 데이터를 얻는데 유용하다. 

  가 감당해야 하는 것들을 살펴본다(Eq. 9).

 : gimbal angle control

 : dynamic coupling with satellite

  : gyroscopic effect(gimbal)

 : gyroscopic effect(wheel)

첫 번째는 짐벌의 각도를 제어하는데 필요한 것이며, 

나머지는 자이로스코픽 효과에 의한 것인데 두 번째, 

와 세 번째는 크지 않지만 네 번째 것은 무시할 수 없

을 정도의 크기이다 특히 위성이 고기동으로 동작할. 

수록 커진다 모터의 사양을 설계할 때 이 효과를 추. , 

가로 고려해야 한다 반력 토크 . 는 위성에 외란

처럼 작용하게 된다. 

가변속 의 경우에  CMG , 와 가 위성 자세

제어용으로 사용되는 반력 모멘트인데 주요한 성분만 , 

고려하면 다음과 같다. 

   


  

모터 모듈2.3 
에 사용하는 모터는 주로   CMG BLDC(brush-less 

모터를 사용한다 여기에서도 모터를 가dc) [1]. BLDC 

정하였으며 회로도는 일반 모터의 것으로 생각하, DC 

였다 참고 그리고 마찰은 무시하였다(Fig. 4 ). .

Fig. 4 DC motor schematic circuit

모터에서 가하는 토크는 모터의 지지대에 반력으로  

방향은 반대 전달된다 각 모터에 대한 반력은 결국 ( ) . 

위성의 본체가 받게 된다 에서 . Eq. 9, 10 와 가 

두 모터가 가하는 토크이다. 

유연 모듈 해석적 방법2.4  
위성에 장착된 유연 모듈 은 위성   (flexible module)

본체 태양 전지판 안테나 등이 있는데 여기에서는 , , , 

태양전지판을 고려한다 보통 평판으로 모델링하는데. , 

해석이 필요하다 여기에서는 해석적인 FEM [11,12]. 

접근을 위하여 간단한 보 의 형상으로 가정한다(beam) . 

는 기본적인 보의 형상인데 태양 전지판의   Figure 5 , 

한 쪽이며 좌측 지지점은 고정 이다 보의 지배, (fixed) . 

방정식은 이론으로 선정하였다Euler-Bernoulli [15]. 
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, ��

�

��
, ��

Fig. 5 Beam model for solar panel

보의 동적 거동은 다음과 같이 표현한다  [15].

 
 

∞




  





 

하첨자 는 모드를 의미하며, 는 변형 형상을 결

정하는 함수이고, 는 시간에 따른 변동을 나타내는 

함수이다. 는 고유진동수이며, 는 보에 가해지

는 힘이다. 는 번째 모드에 가해지는 의 

영향력이다 이에 대한 해는 다음과 같다. [15]. 

    

 


 



 


여기서   sin ,   cos,   sinh ,   cosh 이고 , 

과 는 다음과 같다.
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 1 2 3 4 5

 1.8751 4.6941 7.8547 10.996 14.137

 0.7341 1.0185 0.9992 1.0 1.0

Table 1   for a fixed-free beam

는 다음의 을 통하여 결정된다normalization .







  

보가 균질하다고 가정하면( 일정 다음과 같다= ), . 





  ⋯

보의 지지점(   에서의 모멘트는 다음과 같이 결정)

된다. 

 
 




 

 





그리고 에서 Eq. 18   
이다 이 모멘트. 

는 보를 지지하는 것인데 이의 반작용 모멘트, ()

가 위성에 외란처럼 작용한다. 

위성이 기동하면 예를 들면   (  보에 관성력이 작용), 

한다 참고(Fig. 6 ). 

S/C

�
�� � ��
�� ����
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Fig. 6 Acceleration maneuver

이 관성력을 의 Eq. 17 로 해서 를 구한다.

  






 




 

   계산에는 실제 길이가 필요한데 ,   로 가정

했을 때의 값을 절의 에 제시하였다4 Table 3 . Fig. 6

의 경우 거의 차 모드에만 영향을 준다1 . 

변환을 이용해서 을 정리하  Laplace , Eq. 17, 22, 23

면 다음과 같다. 

  







 

















이 식을 이용해서 지지점의 모멘트, ( 가 결정되는 )

과정을 도식적으로 표현하면 과 같다Fig. 7 . 
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Fig. 7 Supporting torque to solar array

프로그램 모듈 개발3. 

모델리카 언어3.1 
모델리카 언어는 다물리  (Modelica) (multi physics) 

현상 시뮬레이션 프로그램 개발에 특화된 언어이다

이러한 사유로 모델리카 언어를 선정하였다 인[16]. , . 

공위성의 궤도 비행과 관련된 것은 참고문헌 에 [17]

상세히 제시하였고 여기에서는 와 태양 전지판, VCMG

을 위주로 개발한 결과를 제시한다. 

요소 모듈 개발3.2 
다음 은 모델리카로 작성한 모터 모듈인데  Fig. 8 DC , 

를 구현한 것이다 휠 모터와 짐벌 모터는 내부Fig. 4 . 

의 회로는 동일하며 내부 요소의 파라미터와 외부 제, 

어 루프는 다르게 구성한다 출력 토크를 전달하는 . 

와 반력 토크를 전달하는 가 있다flange support . 
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Fig. 8 DC motor module

는 짐벌 모터와 휠 모터를 이용하여 구성한   Figure 9

모듈이다 짐벌 모터와 휠 모터는 각각 짐벌 VCMG . 

각속도( 와 휠 가속도) ( 를 제어한다 제어기는 ) . PID

로 구성하였다 자이로스코픽 모듈은 자이로스코픽 효. 

과를 모터에 전달하고 모터의 반력을 위성에 전달하, 

는 기능을 한다. 

Fig. 9 VCMG module

태양전지판은 전기에너지를 생성하는 역할과 함께  , 

유연 모드에 의한 외란 토크를 위성에 가하는 역할을 

한다 절에서 설명하는데 진동 주파수가 고주파수이. 4 , 

면 시뮬레이션 시간이 너무 길어지기 때문에 차 모, 3

드까지만 고려한다 좌측 그리고 우(Fig. 10 ). Fig. 10 

측의 형상을 기준해서 기동에 의한 반력 토크는 축, X

과 축에 대한 것만 고려한다 축 기동은 비틀림Z . Y

모드를 야기할 수 있는데 여기에서는 고려(torsion) , 

하지 않았다. 

ZB

XB

YB

orbit

Fig. 10 Solar array reaction and layout

    

통합 시뮬레이션 프로그램 개발 4. 

시뮬레이션 프로그램4.1 
각 모듈을 라이브러리에 등록해놓고 이를   , drag 

방식으로 전체 프로그램을 완성한다 은 drop . Fig. 11

완성한 프로그램의 사례인데 프로그램 구성을 직관적, 

으로 이해할 수 있다 궤도 정보를 전달받아 위치를 . 

결정하며 태양전지판은 배터리에 전력을 충전하면서, 

도 위성의 유연 모드에 의한 외란을 전달한다. VCMG 

모듈 개가 장착되어 있다 본 연구진에 의한 4 . CMG 

클러스터 제어 알고리듬은 많이 연구되었지만[18], 

클러스터에 대한 피드백 제어 알고리듬은 개발 VCMG 

중에 있어서 개루프 방식으로 구동한다, . 

Fig. 11 Example of simulation program

시뮬레이션 시나리오4.2 
시뮬레이션을 위한 데이터는 에 제시한다  Table 2 . 
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대상 위성은 큐브 형태이고 태양전지판이 전개된 형, 

상으로 가정하였다 참고(Fig. 10 ). 

parameters values unit

mass 50 kg

, ,  30, 20, 28 kg-m2

, ,  0.0006, 0.0012, 0.0006 kg-m2

 0.001 kg-m2

,  0, 6000 deg, rpm

Table 2 Data for simulation

태양 전지판은 참고문헌 을 참고로 해서 첫   [11,12] , 

번째 모드의 주파수( 를 로 가정하였다 이때) 10 hz . ,  

차 이상의 주파수가 너무 높아 시뮬레이션 시간이 4 , 

오래 걸린다 그래서 차 모드까지만 시뮬레이션에 반. 3

영한다 그리고 .   에 대한 경우에도 시뮬레이션 

하였다 이 정도의 주파수를 갖는 모듈은 없을 것으로 . 

판단되지만 시뮬레이션 프로그램 검증과 비교를 위한 , 

것으로 사용하였다 참고(Table 3 ). 

 (  )  (hz)

 Fig. 6    

1 -2.275 10 1

2 -0.363 62.67 6.267

3 -0.130 175.47 17.55

4 -0.066 343.87 34.39

5 -0.040 568.42 56.84

Table 3  and  for several modes

위성의 거동이 타당한지를 쉽게 확인하기 위하여  , 

 로 두고 첫 번째 모듈만 장착해서 동작시켰다. 

먼저 짐벌 각을 , 1 의 속도로 초 동안 회전시0.1

켰는데 는 이때의 결과이다 약간 복잡한 현상, Fig. 12 . 

이 나타나는데 짐벌 모터에 대한 반력 자이로스코픽 , , 

토크 제어 용도 주로 축에 전달 짐벌각이 회전하면( , Z , 

서 축으로 전달 와 외란적 자이로스코픽 토크 축 에 Y ) (X )

대한 응답이다 초기에 축의 회전이 나타난 것은 초. Y , 

기화 문제로 모터 회로 에서 전류가 평형 , (Fig. 4, 8)

상태가 아니어서 역기전력이 발생하고 이에 의한 반, 

력 때문에 축 회전이 발생한 것이다Y . 
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Fig. 12 Angular velocity to gimbal rotation

다음의 은 초 동안 휠 가속도 명령 Fig. 13 0.1 10 

을 입력했을 때의 결과인데 축에 대한 응답만 , Y

나타난다 휠 각속도를 증가시키면 반력으로 위성의 . , 

각속도를 줄이는 효과가 발생한다. 
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Y

Fig. 13 Angular velocity to wheel acceleration

이러한 방식으로 모든 모듈을 테스트하여 시뮬레이션 , 

프로그램의 결과가 타당함을 확인하였다. 

다음은 앞의 상태와 동일하며 짐벌 각을   , 1 의 

속도로 초 동안 회전 짐벌각 도 회전 시켰다 약 2 ( 113 ) . 

3 deg 수준의 빠른 기동이 얻어졌으며 위 (Fig. 14 ), 

짐벌각 회전에 따라 제어 토크가 축으로 만이 전달되Y

고 있다 중간은 축 각속도를 확대하여 보인 . Fig. 14 Z
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것인데 태양 전지판의 진동모드의 영향을 확인할 수 , 

있다 위성의 기동에 의하여 유연모드가 야기된 것인. 

데 이정도의 진동 수준에 대한 평가가 필요할 것이다, . 

의 아래는 Fig. 14   로 가정한 경우이다 저주. 

파수 진동의 영향이 더 크게 나타남을 알 수 있다 관. 

성 시스템은 일종의 저주파수 통과필터로써 저주파수 , 

입력에 더 큰 영향을 받는다. 

0 1 2 3 4 5 
-2 

0 

2 

4 

[d
eg

/s
] 

omega_1 omega_2 omega_3 

0 1 2 3 4 5 
-1.140 

-1.135 

-1.130 

-1.125 

[d
eg

/s
] 

omega_3 

0 2 4 6 8 10 
-1.20 

-1.15 

-1.10 

[d
eg

/s
] 

omega_3 

time (sec)

X Y Z

Z

Z

Fig. 14 Effect of flexible solar array vibration

다음은  ,   로 두고 모든 모듈을 동작시켰다. 

입력은 임의적인 파sine ( sin 로 설정했는)

데 파라미터는 에 제시 제어기 때문에 실제 ( Table 4 ), 

짐벌 각속도와 휠 가속도는 다르게 나타난다.

gimbal wheel

parameters values values

A 5 rad/s 478 rpm/s

f (hz) 0.7 0.3

(deg)φ 10,-55,100,-145 -10,55,-100,145

Table 4 Data for sine inputs

시뮬레이션 결과는 에 제시되어있는데 첫   Fig. 15 , 

번째는 위성의 기동 각속도이고 두 번째는 위성이 받, 

는 전체 모멘트이고 세 번째는 번 모듈에 의, VCMG 1

해 위성에 가해지는 모멘트 이고 네 번째는 (Eq. 13) , 

태양 전지판에 의한 것이다(   위성에 가해지). 

는 모멘트는 지지구조물의 강도 설계에 활용할 수 있

다 태양 전지판에 의한 토크는 모듈에 비하여 . VCMG 

작지만 위성에 외란으로 영향을 줄 수 있다, . 
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Fig. 15 Response to sinusoidal inputs

다양한 시뮬레이션을 통하여 여러 가지 결과 위성   , (

회전 각속도 반력 모멘트 태양전지판 반력 등, CMG , )

를 확인할 수 있었다 중요한 것은 위성의 자세이지만. , 

그 외에 설계에 필요한 데이터를 얻을 수 있다 추가. 

적인 연구를 통하여 정확도를 분석할 계획이며 다양, , 

한 상황에 대하여 신뢰성 있는 결과를 제공할 것으로 

기대한다. 

결    론5. 

본 논문에서는 다물체 동역학적 접근법을 이용하여   , 
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가변속 제어모멘트자이로 와 유연 모듈 태양 (VCMG) (

전지판 에 대한 동역학 모델 그리고 이들이 위성과 상) , 

호작용하는 모델을 개발하였다 통합적인 접근법에서. 

는 내력이 나타나지 않지만 다물체 접근법에서는 내, 

력이 정확히 모델링되어 의 짐벌 모터와 휠 모, VCMG

터에 부가되는 자이로스코픽 효과와 구조물에 가해지

는 모멘트를 정확히 모델링할 수 있었는데 이러한 것, 

들은 향후 설계 데이터로 활용할 수 있다 모델리카 . 

언어로 시뮬레이션 프로그램을 작성하여 제시한 상호, 

작용 모델을 테스트하였으며 모델이 타당한 것으로 , 

판단하였다 향후 소형 개발에 시뮬레이션 프. VCMG 

로그램을 적극 활용할 예정이다. 

본 연구진의 추가적인 연구방향은 에 대한 제  VCMG

어 알고리듬에 관한 것인데 휠 가속력을 이용하는 전, 

략에 대한 연구가 필요하다 그리고 본 논문에서는 기. 

존의 와 같이 개의 모듈을 고려하였는CMG 4 VCMG 

데 모듈 개수와 최적의 장착 형상에 대한 연구도 수, 

행할 계획이다. 

후    기

본 논문은 한국연구재단의 우주핵심기술개발사업 우  (

주기초연구 의 세부과제 초소형 위성의 자세제어용 ) “

가변속 설계 및 제어기술 의 연구결과입니다CMG ” .

부    록

에 대한 운동방정식Eq. 1 :












× 

단위벡터( 의 성분) (  sin ,   cos를 의미):

   













   

   
   

   













   
   
   

   













   
   
   

에 대한 유도 과정Eq. 9~11

 



 


 

×   
 


  
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