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ABSTRACT

Attitude control modeling and simulation (M&S) can be extensively applied in overall 

development process, from simple algorithm design to on-board software verification. This 

paper introduces CMG-based attitude control M&S software, which consists of 6-DOF modeling 

(CMG and space environments modeling), and attitude control algorithm. The M&S software is 

divided into three modules, from an inner CMG motor control module to an outer earth 

observation mission module. While an application of this developed software is currently 

limited to the initial-phase attitude controller development, its application area can be extended 

to the later-phases by considering sophisticated model information in future.

   록

자세제어 M&S(Modeling & Simulation)는 모델링 정밀도에 따라 간단한 자세제어 알고리즘 설

계부터 실제 탑재 소프트웨어 검증까지 활용될 수 있다. 본 논문은 CMG 기반 위성 자세제어를 위

한 M&S 소프트웨어를 소개한다. 개발된 소프트웨어는 크게 6자유도 모델링과 자세제어 알고리즘

으로 나뉠 수 있다. 6자유도 모델링은 CMG 구동기 모델링과 우주환경 모델링(궤도외란/자세외란)

을 포함한다. 자세제어 알고리즘은 CMG 모터속도 제어기(내부루프)부터 토크명령생성 및 스티어

링 법칙(외부루프)을 포함한다. M&S는 하위 레벨인 CMG 모터제어부터 상위 레벨인 지구관측임무 

수행까지 단계적으로 수행되며, 적용 레벨에 따라 3개 모듈로 나뉜다. 본 M&S 소프트웨어는 초기 

자세제어 알고리즘 개발을 목표로 개발되었는데, 향후 상세한 위성체/구동기 모델링 및 우주환경 

모델링을 반영해 점차 활용 범위를 넓힐 수 있을 것으로 기대된다.
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Ⅰ. 서  론

고기동 위성 수요가 늘어나면서 고토크(high torque) 

구동기에 대한 수요도 증가하고 있다. 리액션휠

(reaction wheel, 이하 RW)은 2000년대까지 대부분의 

중대형위성 3축 자세제어에 활용되었다. 주로 여유분

(redundancy)을 포함한 4개의 RW가 탑재되었다. 리

액션휠 토크/모멘텀 요구조건은 고기동 요구조건을 

만족하기 위해 점차적으로 증가하였다. 고토크 RW에

는 Goodrich(現 UTC) type-E가 있는데 2.0Nm 이상의 

최대토크를 생성한다[1]. 하지만 일반적으로 1.0Nm 이

상의 토크를 RW로 생성하는 것은 물리적/전기적으로 

비효율적인 것으로 알려져 있다. 특히 ~1KW 급의 피

크 소모전력은 중대형위성에도 큰 부담으로, 1.0Nm 

급 이상의 RW가 보편적이지 않은 이유로 볼 수 있다.

제어모멘텀휠(control moment gyro, 이하 CMG)은 

1970년대 초반 SkyLab 우주정거장이나 이후 KeyHole

과 같은 고기동 위성들에 탑재되었다[2]. CMG는 자

이로스코프 원리를 이용한 구동기로 주로 일정한 속

도로 회전하는 휠(모멘텀휠, momentum wheel)을 외

부에서 김발(gimbal)로 회전시켜 토크를 생성한다. 

CMG는 RW에 비해 최대 10배가량의 전력소모 대비 

토크생성효율이 있는 것으로 알려져 있다. 이러한 장

점으로 CMG는 Pleiades[3], Worldview[4] 등 다양한 

고기동 위성들에 탑재되었고, COSMO-SkyMed 2세

대[5]에도 탑재 예정인 것으로 알려져 있다. 기타 

CMG 탑재 사례는 참고문헌 [2]를 참조한다.

국내에서는 2000년대 중반부터 CMG 관련 연구가 

다수 수행되고 있다. 연구 분야는 크게 CMG 하드웨

어 개발과 제어 알고리즘 연구로 나눌 수 있다. 먼저 

하드웨어 개발 문헌들을 정리한다. 참고문헌 [6]은 저

가 소형위성 탑재를 목표로 CMG를 개발하고 성능시

험한 결과를 소개한다. 300kg 급 이하 위성 탑재를 

목표로 최대토크 1.2Nm, 최대모멘텀 0.4Nms 급의 

CMG를 개발하고, 성능시험과 함께 미소진동시험과 

같은 일부 환경시험도 수행되었다. [7]에서는 한국항

공우주연구원(이하 항우연)과 저스텍에서 개발한 100 

Nm급 산업용 CMG를 소개한다. CMG 요구사항 분

석, 서브시스템 설계, 토크측정 성능시험까지 다양한 

결과를 담고 있다. [8]에서는 소형위성 탑재를 목표로 

한 5Nm급 소형위성 CMG 개발 내용을 요약한다.

국내에서는 CMG 배치, 모델링, 스티어링 법칙에 

대한 연구도 수행되고 있다. 참고문헌 [9]에서는 CMG 

수량(3,4개)과 배치에 따른 자세제어 성능과 특이점회

피 성능을 요약한다. [10]에서는 라그랑지안 동역학을 

이용해 CMG 정밀모델링을 수행하였다. [11]에서는 고

기동 위성 자세제어를 위해 RW와 CMG를 함께 적용

하였다. [12]는 부족구동(underactuated) 위성의 동특

성과 제어가능 영역을 분석하였다. [8]에서는 elliptic 

내부 특이점을 회피하는 스티어링 로직을 제시하고, 

시뮬레이션으로 자세제어 성능을 확인하였다.

한편, 이론적 결과를 실제 시스템에 성공적으로 적

용하려면 상세한 자세제어 M&S (Modeling & Simul- 

ation)가 필수적이다. 자세제어 M&S는 자세제어 요

구사항 도출, 분석, 검증에 다각도로 활용되고 있다. 

실제로 항우연에서 개발한 다목적실용위성 시리즈에

서도 KOMPSIM이라는 시뮬레이터가 자세제어 소프

트웨어 개발/검증에 활용되었다[13]. KOMPSIM에는 

위성체/구동기 수학적 모델링, 외란 모델링, 자세제

어 알고리즘 등이 구현되어 있다. 또한 정지궤도위성

에도 GEO-KOMPSIM이라는 시뮬레이터가 사용되고 

있다[14]. 

본 논문에서는 개발 중인 CMG 기반 자세제어 

M&S 소프트웨어를 소개한다. 개발 목표는 좁게는 

현재 개발 중인 CMG H/W에 대한 수학적 모델링과 

모멘텀휠/김발휠 속도 제어기 검증이고, 넓게는 클러

스터링된 CMG 기반 위성 3축 자세제어기 성능검증, 

특이점 회피 성능검증, 지구관측 임무수행 검증이 포

함된다. 국내에서 개발되고 발표된 타 시뮬레이터와

의 차별점은 CMG 수학적 모델링과 CMG 스티어링 

법칙이 추가된 점이다. 개발된 M&S 소프트웨어는 

아직 개발 초기 단계의 자세제어 알고리즘 설계로 

활용성이 제한되지만, 추후 상세한 모델링 정보를 추

가해 적용 범위를 점차 확대할 계획이다. 

다음 장부터는 개발된 M&S 소프트웨어를 3개모듈

로 나누어 단계적으로 소개한다. 각 모듈은 적용되는 

시스템 레벨별로 구분된다. 2장에서 먼저 전체 M&S 

소프트웨어 구성 및 기능을 요약한 후, 3-5장에서 각 

모듈의 임무, 적용된 알고리즘, 시뮬레이션 결과를 

요약한다. 

Ⅱ. M&S 소 트웨어 구성  기능

M&S 소프트웨어 구성은 Fig. 1과 같다. 모듈은 총 

3개로 안쪽부터 모듈#1(MWA/GMA 모델링 및 제

어), 모듈#2(CMG 기반 3축 자세제어), 모듈#3(가상시

나리오 임무수행)과 같다. MWA는 모멘텀휠 어셈블

리(momentum wheel assembly), GMA는 김발모터 

어셈블리(gimbal motor assembly)의 약자이다. MWA

와 GMA가 CMG를 구성한다. 모듈#1과 모듈#2는 

Mathworks Simulink 환경에서 개발되었고, 모듈#3

는 Matlab 스크립트 언어(m파일)로 개발되었다. 

M&S 모듈 별 기능은 다음과 같다. 모듈#1은 

MWA/GMA를 수학적으로 모델링하고 모터제어기 

성능을 확인한다. 모듈#2는 CMG 기반 위성 자세제

어 시 토크명령 자세제어기(outer-loop)의 자세제어 

성능과 스티어링 법칙의 특이점 회피 성능을 주로 

확인한다. 모듈#3은 대기모드와 영상촬영모드로 이루

어진 가상 임무 시나리오에서의 CMG 기반 자세제

어 성능을 확인한다.
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Fig. 1. M&S software structure

Ⅲ. 모듈#1: MWA/GMA 모델링  제어

모듈#1에서 MWA와 GMA는 모두 모터를 포함하

며 원하는 모터 운용속도를 유지하거나(MWA), 모터 

명령속도에 도달하는 것을(GMA) 목표로 한다. 

모터 또는 휠의 수학적 모델링은 이미 국내외에서 

많은 연구가 수행되었다[15]. 본 장에서는 외란요소

들을 요약하고, 그 중 본 M&S 툴에 반영된 요소들

을 명기한다. 먼저 휠 토크외란은 기계적 요소와 전

기적 요소로 구분된다. 기계적 요소에는 마찰토크와 

질량불균형토크가 있다. 마찰토크에는 크게 쿨롱토크

(Coulomb torque), 점성마찰토크(viscous friction torque), 

정지마찰력(static friction)이 있다. 쿨롱토크는 휠 속

도에 관계없이 일정하고, 점성마찰토크는 휠 속도에 

비례해 증가한다. 정지마찰력은 0RPM을 통과할 때 

발생하는데, MWA는 회전속도가 운용(nominal) RPM

에서 크게 변하지 않아 대부분의 경우 무시할 수 있

다. 질량불균형은 정적·동적 불균형으로 나뉘며 [10]에 

자세히 설명되었다. 전기적 요소에는 역기전력(back 

EMF)과 토크리플(torque ripple)이 있다. 본 모듈#1은 

기계적 요소로 쿨롱토크와 점성마찰토크를 반영하고, 

질량불균형토크는 보수적으로 예상되는 최대치를 고

려하였다. 전기적 요소는 역기전력과 토크리플을 모두 

고려하였다.

휠 제어는 모멘텀제어 방식과 토크제어 방식이 있

다[16]. 모멘텀제어 방식은 모멘텀 명령값(reference) 

추종이 목표로, 토크제어 방식에 비해 외란에 강건하

다. 일반적으로 모멘텀제어가 더 많이 적용되며, 본 

논문에서도 MWA/GMA 제어기 모두 모멘텀제어 방

식을 적용한다. 제어 기법으로는 PI(비례-적분) 제어기

를 적용한다. 과도한 제어입력을 방지하기 위해 일정 

적분오차가 쌓였을 경우 이를 초기화하는 anti wind- 

up 로직[17]도 추가한다. 개발된 MWA와 GMA 제어

기는 형태는 같지만 응답속도 등의 제어 요구조건과 

물성치가 달라 제어 이득은 서로 다르다. 

모듈#1 시뮬레이션 결과를 요약한다. 먼저 과제 보

안상의 이유로 개발중인 실제 MWA/GMA 물성치와

는 다른 값들을 적용하였음을 밝힌다. 다만 물성치외

의 제어기 파라미터들은 최대한 실제 값과 유사하게 

설정하였다. Figs. 2와 3은 각각 MWA와 GMA의 

step input에 대한 반응을 나타낸다. 먼저 Fig. 2는 

MWA가 초기속도 0RPM에서 운용속도인 4000RPM

로 도달하는 응답선도를 나타낸다. 속도명령 후 약 1

분 내 정상운용속도로 진입하고 이를 잘 유지하는 

것을 확인할 수 있다. 참고로 시뮬레이션에는 앞서 

언급한 바와 같이 기계적/전기적 외란이 고려되었다. 

Fig. 3은 GMA의 1rad/s 스텝입력에 대한 응답을 나

타낸다. 1초경에 입력을 받은 후 약 0.1초 내 입력 

속도로 수렴하는 것을 확인할 수 있다. GMA는 

Fig. 2. MWA speed history over time

  Fig. 3. GMA speed history over time
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Fig. 4. Module#2 block diagram

MWA와 달리 스텝 입력이 아닌 변화하는 입력에 대

한 추종성능도 중요한데, 이에 대한 검증은 모듈#2에

서 자세제어기 외부 루프와 엮이면서 수행된다.

Ⅳ. 모듈#2: CMG 기반 3축 자세제어

모듈#2는 CMG 클러스터링 후 3축 제어 성능을 

검증한다. 전체 블록다이어그램은 Fig. 4와 같다. 총 

6개 블록으로 여기서는 주로 ②자세제어기(outer- 

loop), ③스티어링 법칙, ④자세동역학에 대해 다룬

다. 자세외란은 장주기 고려 시 중요하므로 체계 

M&S에 해당하는 모듈#3에서 다룬다.

4.1 CMG 탑재 성 자세 동역학

CMG 4개가 피라미드 형태로 배치되었다고 가정

한다. 배치 형태는 참고문헌 [18]과 같다. 1번 CMG 

김발축은 동체 +X축과 +Z축 사이에 위치한다. 이 때 

skew angle은 로 정의한다. 2번부터 4번 CMG 김

발축은 반시계방향으로 90도 간격으로 배치한다. 

Skew angle은 모두 동일하다.

강체 모델 기반 오일러 방정식은 다음과 같다.



tot iner 
tot body × tot (1)

tot   (2)

여기서 는 동체 각속도, tot 는 위성체 총 각운동

량, b는 동체 각운동량,  는 CMG 어셈블리 각

운동량을 나타낸다. 서브스크립트는 각각 미분이 이

루어지는 좌표계를 나타내는데, iner는 관성좌표계, 

body는 동체좌표계를 나타낸다. 동체 각운동량과 

CMG 어셈블리 각운동량은 각각

   (3)

 

 



































































(4)

와 같다. 여기서 는 위성체 관성모멘트, 

  는 모멘텀휠 각운동량,    

는 김발각을 나타낸다. 또한 와 는 삼각함수로 

각각 cos와 sin를 나타낸다. 위성 자세 동역학은 

식 (1)로부터 유도 가능하다.

  
  ×tot    (5)

여기서  는 외력 외란토크를 나타낸다. 

4.2 토크명령생성 자세제어기

목표자세에 도달하려면 제어토크가 필요하다. 이는 

Fig. 4의 ②번 서브시스템 출력으로 생성된다. 일반

적으로 위성 자세제어에는 쿼터니언 피드백 제어기

가 적용된다. 만약 최대각속도, 최대토크 제한조건이 

있다면, saturation 함수를 포함한 cascade 형태 제어

기가 추가될 수 있다[19]. 사용되는 saturation limiter

는 fixed limiter 방식과 variable limiter 방식으로 구
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분할 수 있다. 아래에 두 방식을 간단히 요약하며 자

세한 내용은 참고문헌을 참조한다.

Fixed limiter 방식은 saturation limit 값을 기동 

내내 고정한다[19]. 토크명령은 다음과 같다.

   (6)

여기서 은 saturation 함수를 나타낸다. 예를 들어, 

  에서 입력값 가 아래첨자인 최대토크 

보다 작을 경우 출력값   를 만족하고 입력값이 

보다 클 경우에는  가 된다.  는 토크명령, 

는 쿼터니언 오차로 

  ⊗
 (7)

와 같다. 는 현재 쿼터니언,  는 목표 쿼터니언, 

⊗는 쿼터니언 곱을 나타낸다. 식 (6)에서 ,  ,  

행렬은 각각 제어이득과 관련되며 다음과 같다.

 (8)

  

 max (9)

   (10)

 (11)

여기서 , 는 각각 자세제어기 감쇠계수, 대역폭으

로부터 결정된다. max는 최대각속도 제한조건, 

는 초기 쿼터니언 오차를 나타낸다.

Variable limiter 기반 자세제어기는 참고문헌 [18]

에 제안되었다. Fixed limiter와 같이 cascade 형태의 

제어기지만 limiter가 자세오차에 따라 변한다. 토크

명령   및 limiter   계산 방법은 다음과 같다.

     (12)

  
max

 min max (13)

여기서 는 쿼터니언 오차의 벡터 부분, max는 각 

축에 대한 최대각속도 성분을 나타내고, 는 각 축

에 대한 최대가속도 설정값으로 비선형성을 고려해 

실제로 출력 가능한 최대가속도보다는 작게 설정한

다[18]. 함수 min은 입력 값 중 작은 값을 출력한다.

Variable limiter 방식은 fixed limiter 방식에 비해 

saturation limit을 보수적으로 구해 overshoot이 적

게 발생하고 결과적으로 수렴이 빠른 장점이 있다. 

특히 기동각이 클 때 fixed limiter 방식을 적용하면 

transient 구간에서 각속도가 과도하게 높아져 over- 

shoot이 커지게 된다. 참고문헌 [18, III장]의 1축 제

어 예제에서 variable limiter 방식의 장점을 확인할 

수 있다. Variable limiter 방식의 단점은 축별로 

limit 값을 달리 사용하기에 더 이상 eigen-axis 기동

이 보장되지 않는다는 점이다. 따라서 Fixed limiter 

방식[19, V장]과 같은 기동 구간별 성능분석이 

variable limiter 방식에 그대로 적용되기 어렵다. 본 

논문의 모듈#2에서는 최종적으로 variable limiter 방

식으로 명령토크를 생성하였다.

4.3 CMG 스티어링 법칙

본 논문에서는 자세제어 구동기로 CMG만 가용하

다고 가정한다. 따라서 자세제어는 CMG와 동체 간 

모멘텀 교환을 통해서만 가능하다. 즉, 식 (12)에서 

얻어진 토크명령  을 식 (5)의 CMG 모멘텀변화

(= 토크) 를 통해 생성해야 한다. 만약 자이로스

코픽 토크  ×tot 와 외력  이 무시할만할 때, 

토크명령과 CMG 모멘텀변화량의 관계는

  (14)

와 같고, 식 (5)는

  
 (15)

로 간단해진다. CMG 모멘텀변화는 김발 제어를 통

해 다음과 같이 구현된다.

  (16)

이 때 Jacobian 행렬 는 다음과 같다.








   
   

   





 (17)

즉, 김발 각속도 를 변화시켜 CMG 모멘텀을 변화

시키고 원하는 토크명령을 생성한다.

한편, CMG는 RW와 달리 특이점이 존재한다. 특

이점이란 특정방향 토크생성이 불가능한 상태를 말

한다[20]. 따라서 스티어링 시 특이점 회피를 고려해

야 한다. 특이점 회피 방식에는 null motion 방식[21]

과 SR inverse 방식[22,23]이 있다. 각 방식에는 장단

점이 있다. Null motion 방식은 명령토크오차가 없

지만 탈출할 수 없는 특이점이 존재한다. SR inverse 

방식은 토크명령오차 발생이 불가피하다. 

본 논문은 SR inverse 방식을 적용한다. SR inverse 

방식에는 Nakamura와 Hanafusa가 제안한 로직[22]

과 Wie et al.이 제안한 로직[23]이 있는데, 본 논문

은 elliptic 내부 특이점도 탈출 가능한 두 번째 로직

[23]을 적용한다. 이때 김발 각속도는 Jacobian 행렬 

의 pseudo-inverse 행렬 로부터 계산한다.
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   (18)


 (19)

 exp det  (20)








  
  
  





 (21)

여기서 와 는 설계 변수이다. 는 시간에 따라 

변하며 [23]에서는 sine 함수를 적용하였다.

4.4 3축 자세제어 시뮬 이션

모듈#2로 3축 자세제어 시뮬레이션을 수행한다. 

Rest-to-rest 기동을 가정한다. MWA/GMA 물성치는 

모듈#1에 적용된 값과 동일하다.

시뮬레이션 환경은 다음과 같다. 먼저 위성체 관성

모멘트는 다음과 같이 가정한다.

 



   
  
  




 (22)

초기 오일러각(롤/피치/요)은 °, 목표 오일러각

은   °로 가정한다. 고유축(eigen-axis) 

기준으로 기동각은 약 50°이다. MWA 초기 운용속도

는 [3900, 3950, 3960, 3850] RPM으로 정상운용속도 

4000 RPM으로부터 오차가 있다고 가정하고, GMA 

초기 김발각은    °으로 가정한다. 기

타 시뮬레이션 환경은 Table 1과 같다. 

Figures 5와 6은 위성 자세와 각속도를 나타낸다. 

초기 자세로부터 목표 자세까지 큰 과도응답 없이 

수렴하는 것을 볼 수 있다. 이는 Table 1에서 감쇠 

계수를 1.0으로 설정했기 때문이다. Fig. 6에서는 기

Categories Variables Values Units

attitude 
controller

max. velocity
per axis

4.9 deg/s

damping ratio 1

natural 
frequency

1.5 rad/s

CMG 
steering law

 
0.01, 

10

CMG spec. 
and 
allocation

maximum 
momentum

16 Nms

maximum 
gimbal rate

2 rad/s

skew angle 53.13 deg

Table 1. Module# 2: Simulation conditions

Fig. 5 . Module#2: Euler angle

 Fig. 6 . Module#2: Angular velocity

동 과정에서 최대 각속도 크기(2-norm) 약 5.0 deg/s

를 보이는 것을 확인할 수 있다. 이 coasting 구간은 

CMG 어셈블리가 해당 구간 특이점 부근에 위치하기 

때문에 발생한다. 이후 목표 자세에 가까워지면 토크

방향이 바뀌면서 decelerating 구간으로 넘어간다.

Figures 7과 8은 CMG 김발각과 특이점 지수를 나

타낸다. 두 그래프에서 CMG 어셈블리가 특이점 부

근에 도달했다가 기동이 끝나면서 초기 김발각으로 

  Fig. 7. Module#2: Gimbal angles
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   Fig. 8. Module#2: Singularity index

회귀하는 것을 볼 수 있다. Fig. 8에 두 개의 행렬값

(determinant)이 있는데, 첫 번째 값인 det은 0

으로 향하고, 기존  pseudo-inverse 값으

로는 더 이상 유효한 김발명령을 생성하기 어렵게 

된다. 반면, 식 (19)와 같이 SR inverse 방식을 사용

하면 특이점을 회피하거나 탈출할 수 있다.

Figures 9와 10은 CMG 어셈블리 각운동량과 위성

체 총 각운동량을 나타낸다. Fig. 9 마지막 그림에서 

CMG 어셈블리로부터 약 51Nms, 즉 3.2H(1H=16 

Nms) 가량의 각운동량이 기동에 사용되었음을 볼 

수 있다. Fig. 10에서는 총 각운동량이 보존됨을 확

인할 수 있다. 본 시뮬레이션에서는 짧은 기동시간을 

고려해 외부 자세외란을 무시했고, 총 각운동량이 보

존되는 것이 타당하다. 총 각운동량 보존은 종종 자

세제어 M&S를 검증하는데 활용된다. 마지막으로 

Fig. 11은 MWA 휠 속도를 나타낸다. Table 1과 같

이 MWA는 초기에 정상속도인 4000RPM으로부터 

바이어스가 있다고 가정했는데, MWA inner-loop 제

어를 통해 휠 속도가 정상운용속도로 도달하고 잘 

유지함을 확인할 수 있다.

Fig. 9 . Module#2: CMG momentum

Fig. 10 . Module#2: Total momentum

Fig. 11. Module#2: MWA speed

Ⅴ. 모듈#3: 가상 지구 측임무 수행

5 .1 M&S 역할  구조

모듈#3은 CMG 기반 자세제어기가 가상 지구관측

임무에서도 잘 작동하는지 확인한다. 즉, 연속되는 

기동에도 기동성이 항상 확보되고 특이점 문제에서 

자유로운지 검증한다. 또 다른 용도로는 CMG 개발 

후 수명주기 시험 시 적용할 현실적인 김발 운용프

로파일을 생성하는 것에 있다. 

모듈#3은 실행순서에 따라 크게 6가지 단계로 구

분된다.

1) 주요 상수 및 임무관련 파라미터 정의

2) 자세제어기 및 CMG 파라미터 정의

3) 궤도 생성 및 일/식 체크

4) 촬영시간, 촬영 자세각, 촬영표적 생성

5) 자세제어 수행

6) 결과출력
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5 .2 성 궤도  자세 동역학

모듈#3은 시뮬레이션 시간이 30,000초(≈5궤도)로 

비교적 길다. 따라서 적절한 궤도 외란 및 자세 외란 

고려가 필요하다. 

시뮬레이션에 적용된 외란 요소를 간략히 설명한

다. 수식은 배제하고 자세한 내용은 참고문헌 인용으

로 대체한다. 궤도 외란으로는 J2섭동과 대기항력을 

적용한다[24]. J2섭동은 지구가 타원체이기 때문에 발

생하는 외력으로 궤도면을 드리프트 시킨다. 대기항

력은 위성 고도를 지속적으로 감소시킨다. 실제로 대

기밀도는 태양활동, 고도에 따라 다르지만, 여기서는 

상수로 가정한다. 자세 외란으로는 중력구배토크, 대

기항력토크, 태양복사압토크를 가정한다[25]. 중력구

배토크는 위성에 작용하는 중력이 질점마다 다르기 

때문에 발생한다. 대기항력토크와 태양복사압토크는 

질량중심과 항력중심이 다르기 때문에 발생한다. 자

세 외란 크기는 일반적으로 중력구배토크가 제일 크

고 태양복사압토크가 제일 작다. 

5 .3 가상 임무 시나리오

가정한 지구관측임무 시나리오를 소개한다. 위성 

운용모드는 대기모드(HK, House-Keeping)와 정상운

용모드(NOM, NOrMal)로 구성한다. 정상운용모드에

서 위성은 지상표적들을 촬영한다. 다수 표적 촬영을 

위해 촬영 간 자세기동이 포함된다. 정상운용모드 이

외 시간에는 대기모드에서 태양지향(일 구간)과 지구

중심지향(식 구간)을 반복한다. 

세부 시나리오는 다음과 같다. 위성은 EO/IR(전자

광학/적외선) 탑재체를 탑재하고 저궤도에서 약 5궤

도 공전한다. 마지막 궤도를 제외한 4개 궤도에서 매 

궤도 정상운용모드로 천이해 지상표적을 촬영하며, 

매 진입마다 5개의 표적을 연속적으로 촬영한다. 촬

영시점은 일 구간, 식 구간 중 랜덤으로 설정하고, 

Fig. 12. Satellite ground track and ground     

  targets at each N OM mode entry

촬영 자세각도 롤/피치 각을 임의로 설정하였다. 요 

각은 요 스티어링[26]을 고려해 생성하였다. 촬영 시 

최대 롤각은 ±20°, 최대 피치각은 ±10°로 가정한다. 

표적 별 촬영은 strip으로 10초 간 수행하며 표적 간 

기동에는 30초를 할당한다. Fig. 12는 위성 지상궤적

과 표적을 위경도 좌표계에서 나타낸다. 총 4번의 정

상운용모드 진입시기와 진입마다 촬영될 5개의 지상

표적들이 식별되어 있다.

5 .4 시뮬 이션 결과  분석

Figure 13의 첫 번째, 두 번째 그래프는 각각 5궤

도 중 식 구간과 정상운용모드 구간을 표시한다. 세 

번째와 네 번째 그래프는 각각 대기모드에서 태양지

향과 지구지향이 잘 수행되는지 나타낸다. 일 구간에

서 태양입사각이 0°고 식 구간에서 위성 동체 +Z축

이 지구중심을 잘 지향함을 확인할 수 있다. 부분적

으로 일 구간에서 태양입사각이 0°에서 벗어날 때가 

있는데, 이는 정상운용모드로 진입해 영상촬영임무를 

수행하기 때문이다. Fig. 14는 자세외란토크를 나타

낸다. 평균적으로 중력구배토크()가 제일 크고 

Fig. 13. Flags of eclipse and N OM,  and angles 

to Sun and Earth nadir direction

Fig. 14. Torq ue disturbances
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Fig. 15 . Singularity index

태양복사압()이 제일 작은 것을 볼 수 있다. 지

구중심 지향 시 중력구배토크는 0이고, 대기항력토크

는 상수임을 확인할 수 있다. 태양복사압토크는 태양 

지향 시 상수이고 식 구간에서는 0임을 확인할 수 

있다. Fig. 15는 식 (19)의 행렬값 det을 

나타낸다. 일시적으로 특이점 부근에 도달하지만 SR 

inverse 로직을 통해 잘 회피하는 것을 볼 수 있다. 

Figures 16-19는 첫 번째 정상운용모드 진입 결과

를 요약한다. 먼저 Fig. 16에서 정상운용모드 진입 

후 5개의 표적을 순차적으로 잘 지향함을 확인할 수 

있다. 탑재체 boresight는 동체 +z축과 일치한다고 

가정하였다. Fig. 17은 위성 자세를 오일러각으로 나

타낸다. 정상운용모드 진입 시 °로 지구중심 지

향 후, 표적 촬영을 위한 자세들에 연속적으로 도달

함을 볼 수 있다. Figs. 18과 19는 CMG 김발각과 김

발각속도를 나타낸다. 특히 Fig. 19에서 김발각속도

가 제한조건인 2rad/s 이하로 유지됨을 확인할 수 

있다.

Fig. 16 . N OM#1: Ground track and projected   

      ground points along +Z body ax is

Fig. 17. N OM#1: Euler angles

Fig. 18. N OM#1: Gimbal angles

Fig. 19 . N OM#1: Gimbal rates
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Ⅵ. 결  론

본 논문은 CMG 기반 자세제어 M&S 소프트웨어

를 소개하였다. 위성체 및 CMG를 수학적으로 모델

링하고, 이를 내부루프/외부루프 제어기와 연동해 

CMG 모터제어 및 위성 자세제어 성능을 검증하였

다. 개발된 소프트웨어는 설계 단계에서의 기동관련 

요구조건 도출 및 분석에 활용 가능하다. 또한 CMG 

수명주기시험 시, 가상 임무시나리오를 고려해 생성

한 현실적인 김발명령 프로파일을 적용할 수 있다.

개발된 M&S 소프트웨어는 다양한 위성 임무에 응

용될 수 있고 기능 확장도 용이하다. 먼저 범용적인 

운용궤도, 위성체 관성모멘트, CMG 성능/배치 등에 

적용 가능하다. 또한 추후 CMG 수학적 모델과 외란

요소 업데이트가 가능하다. 특히 첫 번째, 두 번째 

M&S 모듈은 Simulink로 구현돼 기능 추가가 간편하

다. 마지막으로 자세제어외의 타 서브시스템과 연계

한 M&S 소프트웨어로 확장 가능하다. 예를 들어, 전

력 서브시스템에 CMG 김발명령과 모멘텀휠 속도유

지에 따른 소모전력을 반영할 수 있다.
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