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Abstract  

S-STEP is a small SAR satellite mission that monitors time-limited emergency targets and military anomalies in areas 
of interest, achieving the average revisit in less than 30 minutes by deploying a constellation of 32 satellites in low orbit 
at an altitude of 510 km. The mission operation mode of S-STEP is divided into normal mode, observation mode, 
communication mode, and orbit maintenance mode. Further,, the attitude control mode is subdivides into initial 
detumbling, sun pointing, target pointing, ground station pointing, and thrust direction maintenance. Based on the 
preliminary mission operational scenario and the satellite’s characteristics, this study analyzed the attitude control 

performance during initial detumbling and observation modes. It verifies that each mode’s attitude control accuracy 
requirements within the time allotted by the scenario of the S-STEP achieved. 

초초  록록 

 S-STEP 은 관심 지역의 시한성 긴급 표적 및 군사적 이상 징후를 감시하기 위한 초소형 SAR 위성 임
무로, 고도 510 km의 저궤도에 32 대의 위성군을 배치하여 관심 지역에 대해 평균 재방문 주기를 30 분 
이하로 달성한다. S-STEP의 임무 운용 모드는 표준 모드, 관측 모드, 통신 모드, 궤도유지 모드 등으로 
구분되며, 이에 따라 자세 기동 모드 역시 초기 각속도 안정화, 태양 지향, 목표지점 및 지상국 지향, 
추력 방향 유지 등으로 세분화된다. 이 연구에서는 S-STEP 임무 운용 시나리오의 예비 설계 결과와 위
성체의 특성을 바탕으로 초기 각속도 안정화 및 태양 지향 모드와 관측 궤도 운용 모드에서의 자세 성
능을 분석하였다. 분석 결과, 할당된 시간 이내에 필요한 자세 제어를 완료하여 각 모드에서 요구되는 
자세 제어 정확도를 달성함을 확인하였다. 

Key Words : Synthetic Aperture Radar(SAR, 합성개구레이다), Small satellite(소형위성), Satellite 

attitude control(위성자세제어) 
 

 

  
11..  서서        론론  

 

최근 저비용으로 신속하게 위성을 개발하려는 뉴 스

페이스 패러다임이 전 세계적으로 확대됨에 따라 소형 

위성의 개발이 증가하고 있다[1]. 특히 기존의 소형 

위성이 성능의 한계로 인해 교육용이나 시험/검증 위

주로 활용되어 온 것과 달리, 최근에는 고성능 소형 

장비의 개발을 비롯한 우주 관련 기술의 발전으로 인

해 다양한 임무 수행을 위한 소형 위성 개발이 증가하
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고 있다. 특히 다수의 소형 위성을 군집 형태로 운용

할 경우 효율성과 확장성 측면에서의 장점이 크기 때

문에 소형 위성군 임무가 증가하고 있다. 특히 SAR 

위성의 경우 전천후 관측이 가능하기 때문에 군집을 

형성하여 특정 지역에 대해 준 실시간 관측을 수행할 

수 있다. 소형 위성군을 이용한 SAR 임무의 대표적인 

사례로는 ICEYE, Capella SAR, StriX 등이 있다. 

ICEYE는 90 kg급 초소형 SAR 위성 18대로 구성된 

위성군 임무로, 1 m 급 해상도를 제공한다[2]. 2018년

에 첫번째 위성이 발사되어 운용되고 있으며, 추가 개

발 및 발사를 통해 2022년까지 위성군 구축을 완료할 

예정이다[3]. Capella SAR 위성은 197 kg의 SAR 위성

으로, 0.3 m 급의 해상도를 제공한다. 총 36기 위성군 

구성을 목표로 2020년부터 발사 및 운용을 하고 있다

[4]. Strix는 일본의 130 kg급 SAR 위성으로, 3 m 급 

해상도를 제공한다. 첫번째 위성인 Strix-α는 2020년 

발사되어 운용 중이며, Strix-β는 2022년에 발사 예정

이다[5,6]. 

S-STEP (Small SAR Technology Experimental 

Project)은 초소형 80 kg급 SAR 군집위성 임무로, 관

심 지역의 시한성 긴급표적 및 군사적 이상 징후를 준 

실시간으로 감시하여 기존 군 정찰위성체계의 보조적

인 역할을 수행한다. 이러한 임무 수행을 위해서는 태

양 지향, 관측목표지점 지향 등 다양한 자세 기동이 

필수적이며, 특히 목표 지점에 대한 고해상도 촬영을 

위해서는 정확한 자세 제어 성능이 요구된다. 이 연구

에서는 S-STEP의 운용 시나리오에 따른 자세 기동 

특성과 제어 성능을 분석한다. 2장에서는 S-STEP 임

무의 목표 및 특성, 형상 특성, 임무 운용 모드 및 자

세 제어 모드에 대해 기술한다. 3장에서는 임무 운용 

시나리오의 예비 설계 결과에 따라 초기 각속도 안정

화 및 태양지향, 관측 궤도 운용 시의 자세 기동 성능

을 분석한다. 4장에서는 분석 결과를 요약하고 그 의미

와 활용 방안에 대해 서술한다. 

 

22..  SS--SSTTEEPP  임임무무  
 

22..11  임임무무 목목표표 및및 특특성성  
S-STEP은 관심 지역의 시한성 긴급 표적 및 군사

적 이상 징후를 준 실시간으로 감시하기 위한 80kg 

급 초소형 SAR 위성 임무이다. 임무 궤도는 고도 510 

km, 궤도 경사각 44.2도의 저궤도이며, 4개의 궤도면

에 각각 8기씩 총 32대의 위성을 배치하여 관심 지역

의 평균 재방문 주기를 30분 이하로 유지한다. S-

STEP은 1 m 해상도의 고해상 표준 모드(stripmap)와 

4 m 해상도의 광역관측모드(scan SAR)로 SAR 이미지

를 촬영하며, 1 m 해상도로 SAR 영상을 획득하는 

video SAR 모드를 시험 운용한다. SAR 영상은 촬영 

직후 고속 X-band 통신을 이용해 지상국으로 전송되

며, 상태 정보 송신과 지상국으로부터의 명령 수신에

는 S-band 통신을 활용한다. 또한 S-STEP은 위성간 

통신을 위한 별도의 S-band 통신 시스템을 탑재하여 

필요시 긴급 명령을 전달한다. Fig. 1은 S-STEP의 운

용 개념을 요약한 것이다. 

 

 
Fig. 1 Operation concept of S-STEP mission 

 

22..22  위위성성체체 형형상상 및및 자자세세 제제어어부부 특특성성 
S-STEP는 Fig. 2와 같이 판형 구조로, 전개형 태양

판과 안테나 등 외부 전개형 장치를 제거하여 구조적

인 강건성을 확보하였다. 또한 구조체-탑재체 일체형 

구조를 채택함으로써 시스템을 단순화하고 열 제어 효

율을 높였다[7,8]. 이러한 S-STEP의 형상 특성은 자

세 기동 측면에서 크게 두가지 특징을 유발한다. 우선 

외부 부착형 장치에 의한 외란이 최소화됨으로써 자세 

기동 시 안정화 시간이 짧다. 이는 제한된 시간 내에 

빠르게 자세 기동을 수행해야 하는 고기동 임무에서 

매우 큰 장점으로 작용한다. 또한 S-STEP의 판형 구

조 특성상 축 별 질량 분포의 비대칭성이 크기 때문에 

회전 축에 따른 자세 제어 성능 차이가 발생한다. 특

히 z축에 대한 관성 모멘텀이 다른 축에 비해 매우 크

기 때문에 축 별 자세 기동 특성을 각각 분석하여 운

용 시나리오에 반영해야 한다. 

S-STEP은 자세 제어를 위해 반작용 휠(reaction 

wheel, RW), 자기토커(magnetorquer, MTQ) 등의 구

동기와 자이로, 별 센서, 태양 센서 등의 센서를 탑재

하고 있다. 이들 장치는 우주 검증이 완료된 상용품으

로, Fig. 3과 같이 배치된다. 이 연구에서는 자세 제어 

성능 분석을 위해 탑재한 자기토커와 반작용 휠의 주

요 성능을 Table 1과 같이 반영하였다. 
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Fig. 2 Figure of S-STEP 

 

 
Fig. 3 Equipment for attitude control of S-STEP 

 

Table 1 Characteristics of equipment for attitude control 
of S-STEP 

MMaaggnneettiicc  ttoorrqquueerr  

PPrrooppeerrttyy  VVaalluuee  

Magnetic moment (A) 1.6 

Residual moment (A) < 0.01 

Dimensions () 72 (l), 15 (w), 13 (h) 

Mass () < 53 

Power (mW) < 800 

RReeaaccttiioonn  wwhheeeell  

PPrrooppeerrttyy VVaalluuee 

Momentum () 0.50 

Max Torque () 0.025 Nm 

Dimensions ( ) 11 (l), 11 (w), 3.8 (h) 

Mass (k) 0.75 

Power (W) 
< 3 (half momentum) 

< 6 (full momentum) 

 

22..33  임임무무  운운용용  및및  자자세세 제제어어 모모드드  
S-STEP의 운용 단계(phase)는 시기에 따라 발사 

및 초기 운용 단계, 임무 단계, 임무 종료 단계로 구분

된다. 발사 및 초기 운용 단계는 발사체에서 사출된 

이후 각 구성품의 기능/성능 점검 및 안정화를 수행하

는 단계이다. 임무 단계는 위성이 관측, 통신 등 실제 

임무를 수행하는 단계이며 임무 종료 단계는 위성의 

임무 수행이 불가능한 경우 최소한의 운용만을 유지하

는 단계이다. S-STEP의 각 운용 단계에서는 체계 운

용 모드를 활용하여 필요한 업무를 수행하며, 체계 운

용 모드는 본체와 탑재체로 구분되어 각각의 운용 모

드로 정의된다. 본체 운용에 필요한 기능은 해당되는 

부체계로 할당되어 각각의 모드 형태로 상세하게 정의

되는데, 이 중 궤도 및 자세의 제어 모드는 AOCS 

(Attitude and Orbit Control Subsystem)에서 정의되며 

특히 자세 제어 모드는 비행 제어 소프트웨어(Flight 

Control Software, FCS)에서 정의된다(Fig. 4). 

S-STEP의 자세 제어 모드는 제어 없음(no control), 

초기 각속도 안정화(detumbling), 태양 방향 획득(sun 

capture) 및 태양 지향(sun tracking), SAR 이미지 촬

영(strip imaging) 및 영상 촬영(videoSAR), 다운링크

(download), 궤도 유지(orbit maintenance), 정렬

(calibration) 등 총 9개로 세분화된다. 각 모드의 제어 

목적과 사용하는 구동기는 Table 2와 같이 정의되며, 

요구되는 지향 정확도는 Table 3과 같다. 이 때 자세 

결정(knowledge)에는 태양센서, 자력계, 자이로(gyro), 

별 추적기를 활용한다. 특히 영상촬영 및 다운로드 시 

요구되는 높은 정확도를 충족하기 위해 자이로와 별센

서의 측정 값을 활용한 QUEST (quaternion estimator) 

기법을 사용한다. 자이로와 별 센서를 활용한 QUEST 

기법의 자세 결정 정확도는 0.01˚ 수준으로 알려져 있

다[9]. 

 

 
Fig. 4 Architecture of S-STEP operation mode 

 

Table 2 Definition of attitude control modes 

자자세세제제어어모모드드  정정의의  
구구동동기기  

RRWW  MMTTQQ  

No control 자세 제어 없음   

Detumbling 위성 각운동량 감소  ○ 

Sun capture 태양전지판: 태양지향 ○ ○ 

Sun tracking 
-z축: 태양지향 

+y축: 궤도 각운동량 방향 
○ ○ 

Strip imaging Roll/pitch 회전각 유지 ○  
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VideoSAR Roll/pitch/yaw steering ○  

Download X-band 안테나: 지상국지향 ○  

Orbit 

maintenance 
+x축: 궤도 속도 방향 ○  

Calibration 
Pre-defined motion 

(시나리오 정의) 
○  

 

Table 3 Requirements for attitude knowledge and control 
of each mode 

AAttttiittuuddee  

ccoonnttrrooll  mmooddee  

RReeqquuiirreemmeenntt  ((ddeegg,,  33σσ))  

KKnnoowwlleeddggee  CCoonnttrrooll  

SSuunn  TTrraacckkiinngg  2.5 (3D) 5 (3D) 

SSttrriipp  IImmaaggiinngg  

VViiddeeooSSAARR  

0.04 (roll/pitch) 

0.05 (yaw) 
0.08 (roll/pitch) 

DDoowwnnllooaadd  0.04 (roll/pitch) 8 (roll/pitch) 

 

33..  자자세세  제제어어  시시나나리리오오  분분석석  
 

33..11  초초기기 각각속속도도 안안정정화화 및및 태태양양지지향향 
초기 각속도 안정화(detumbling)는 발사체에서 사출

된 이후 위성체의 회전성분을 제거하기 위한 자세 기

동으로, 자기토커를 이용해 B-dot 제어를 수행한다. 

각속도가 안정된 이후에는 전력 생산을 위해 태양 전

지판이 안정적으로 태양을 지향(sun capture)하도록 

반작용 휠을 활용하여 자세 제어를 수행한다. 베터리

의 용량과 방전 등을 고려할 때 사출부터 태양지향까

지의 소요시간은 4시간 이내여야 하므로 초기 각속도 

안정화 및 태양지향 성능을 분석하여 초기 운용 시나

리오를 수립해야 한다. 이를 위해 S-STEP의 물성치

와 탑재한 자기토커의 성능을 활용하여 초기 각속도 

안정화 성능을 분석하였다. 이 때 자력계와 자기토커

의 상호작용을 고려하여 자기토커의 듀티비(duty ratio)

는 Fig. 5와 같이 66%로 설정하였고, 초기 각속도는 

위성체 분리 장치(RideShare)의 최대 허용 각속도와 

체결 방향을 고려하여 [3.75 3.7 1] deg/s로 설정하였

다[10]. 

 

 
Fig. 5 Duty ratio of MTQ during initial detumbling 

 

분석 결과, 사출 직후부터 B-dot 제어를 수행할 경

우 위성체의 각속도는 Fig. 6과 같이 감소하였다. 이러

한 결과는 50 kg 급 소형 위성인 QSAT의 각속도 안

정화 분석 결과와 유사하다[11]. S-STEP은 전력 제한

으로 인해 4시간 이내에 각속도 안정화 및 태양지향을 

완료해야 하므로 B-dot 제어를 약 3시간 수행하여 각

속도를 2.8 deg/s 수준으로 감소시킨 뒤 반작용 휠을 

이용한 태양 지향을 수행한다. 반작용 휠을 이용한 피

드백 제어(PD)를 약 30분간 수행한 결과 태양판의 지

향 오차는 약 1˚ 이내로, 태양지향 요구조건인 지향 정

확도(3σ) 5˚를 달성하였다(Fig. 7). 한편, 태양 지향 제

어를 수행하는 기간 동안 반작용 휠의 각 운동량은 

Fig. 8과 같다. 일부 구간에서 일시적으로 휠의 각 운

동량이 붉은 점선으로 표시된 최대 용량에 도달하지만, 

태양 지향을 완료한 이후에는 1주기(95분) 동안 60% 

이내로 유지되는 것을 확인하였다. 

 

 
Fig. 6 Angular velocity profile during initial detumbling 
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Fig. 7 Angular profile during Sun capture 

 

 
Fig. 8 Angular momentum of reaction wheels during Sun 

capture 
 

    33..22  관관측측 궤궤도도 운운용용 시시나나리리오오  
S-STEP의 관측 궤도 운용 시나리오의 예비 설계 

결과는 Fig. 9과 같다. S-STEP은 평소 전력 생산을 위

해 태양 지향 자세를 유지하는데, 관측 궤도에서는 지

상국에서 미리 업로드 한 관측 시나리오에 따라 촬영 

시점 이전에 관심지역을 지향하기 위한 자세 기동을 

시작한다. 자세 기동 이후 SAR 이미지를 촬영하고 X-

band를 통해 지상국으로 촬영한 SAR 이미지를 내려

보낸다. 또한 S-band를 통해 위성의 상태 정보 등을 

송신하고 명령을 전달받는다. 통신이 종료되면 다시 

태양 방향으로 자세 기동을 수행한다. 이 과정에서 위

성체의 지향 방향은 태양, 관측목표지점, 지상국, 태양 

순으로 이동하며, 이를 위해 Sun Tracking, Strip 

Imaging (or VideoSAR), Download, Sun Tracking 순

으로 자세 제어 모드를 운용한다. 

 

 
Fig. 9 Attitude control scenario for operating an 

observation orbit 
 

이 장에서는 S-STEP의 관측 궤도 운용 시나리오에 

따라, 자세 기동을 통해 지향 방향을 이동하는 구간

(3.2.1절)과 촬영이나 통신 등을 위해 특정 방향에 대

한 지향을 유지하는 구간(3.2.2절)으로 구분하여 S-

STEP의 자세 제어 성능을 분석하였다. 관측 궤도 운

용 시에는 피드백 제어 기법(PD)을 활용하였고, 반작

용 휠의 제어 주기는 1 Hz로 설정하였다. 자세 결정 

오차는 가우시안 잡음 형태로 반영하였다. 이 때 S-

STEP의 궤적은 2024년 1월 1일 11:40:00 (UTC)부

터 25분간의 궤적으로, 궤도 정보를 기반으로 생성한 

궤적 중 대전 지상국과의 교신 가능 범위에 들어오는 

구간으로 선정하였다. 

 

33..22..11  자자세세  기기동동  
S-STEP 임무 시나리오의 예비 설계에 따르면, 관

측 가능 영역에 진입하기 6분 전에 자세 기동을 수행

하여 SAR 안테나가 관측목표지점을 지향하도록 제어

한다. 관측이나 통신을 수행하지 않는 일반 궤도에서

는 태양 지향을 유지하므로 할당된 시간 내에 요구되

는 지향 정확도를 달성할 수 있는지 태양→관측목표지

점으로의 자세 기동 시험을 수행하였다. 이 때 관측목

표지점은 S-STEP의 촬영 가능 범위인 SAR 입사각 

15~35˚를 고려하여 임의로 설정하였다. 분석 결과 

Fig. 10과 같이 6분 이내에 관측목표지점 방향

(reference)과 SAR 안테나 지향 방향(controlled)의 

차이가 요구조건인 0.08˚ 이내에 도달함을 확인하였다. 

촬영 종료 이후에는 촬영 영상의 다운로드를 위해 X

밴드 안테나가 지상국을 지향하도록 제어한다. X밴드 
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안테나는 SAR 안테나와 동일한 방향에 부착되어 있으

므로 자세 기동의 크기가 앞의 경우(태양→관측목표지

점)에 비해 작다. 또한 X밴드 안테나의 반 치 빔 폭

(18˚)을 기반으로 설정된 지상국 지향 요구조건은 8˚로, 

목표 달성을 위한 제어 난이도가 상대적으로 낮기 때

문에 시나리오 상 기동 시간은 2분을 할당하였다. 자

세 기동 결과 Fig. 11과 같이 2분 이내에 X밴드 안테

나의 지향 방향(controlled)과 지상국 방향(reference)

의 차이가 1˚ 이내에 도달함을 확인하였다. 

다운로드가 종료되고 S-STEP이 지상국의 교신 범

위를 벗어나면 다시 태양지향모드로 진입한다. 지상국

에서 태양으로 지향 방향을 이동하는 시간은 6분이 할

당되어 있으며, 지향 요구조건은 5˚ (3σ)이다. 자세 기

동 결과, 최종적인 태양판의 지향 방향(controlled)과 

태양 방향(reference)의 차이가 1˚ 수준임을 확인하였

다(Fig. 12). 

  

 
Fig. 10 Euler-angle profile during attitude control for 

pointing target from sun 
 

 
Fig. 11 Euler-angle profile during attitude control for 

pointing ground station from target 

 
Fig. 12 Euler-angle profile during attitude control for 

pointing sun from ground station 
 

33..22..22  영영상상  촬촬영영  
S-STEP은 원하는 영역을 촬영하기 위해 영상 촬영 

시 SAR 안테나의 지향 방향을 0.08˚ (3σ) 이내로 정

밀하게 유지해야 한다. 이 때 정밀 지향의 지속 시간

과 방법은 촬영 모드에 따라 두 종류로 분류된다. 고

해상 표준모드에서는 촬영 시간인 60초 동안 

roll/pitch 각도를 일정하게 유지하여 Fig. 13과 같이 

특정 궤적을 따라 촬영한다. 시험 모드인 VideoSAR 

모드에서는 10초 동안 특정 지역에 대한 지향을 유지

하여 Fig. 14과 같이 해당 지역을 연속적으로 촬영한

다. 또한 지구 자전에 의한 도플러 효과를 보정하기 

위해 아래와 같이 yaw steering을 수행한다[12]. 

 

 = tan sin  cos  − cos   
 

여기서 는 yaw 각도, 는 궤도 경사각, 는 위도 인

수(argument of latitude), 은 평균궤도운동(rev/day)

이다. S-STEP의 도플러 효과 보정을 위한 yaw 

steering 요구 정확도는 0.2⁰ (TBD) 수준이다. 
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Fig. 13 Trajectory of satellite and SAR beam during 

stripmap imaging 
 

  
Fig. 14 Trajectory of satellite and SAR beam during 

VideoSAR imaging 
 

지향 오차 분석 결과, 두 가지 촬영 모드에서 지향 

오차가 0.08˚ 이내로 유지되어 촬영을 위한 요구조건

을 충족하는 것을 확인하였다(Fig. 15, Fig. 16). 반작용 

휠을 이용한 3축 제어 연구[13]에서는 S-STEP 요구

조건의 1.25%인 0.001⁰ 수준의 지향 정확도를 달성한 

바 있다. 이를 고려하면, 지터 등 분석에 반영되지 않

은 추가 오차 성분이 적용되더라도 임무 요구조건을 

달성할 수 있을 것으로 보인다. 

 

 
Fig. 15 Euler-angle error profiles during stripmap 

imaging 
 

 
Fig. 16 Euler-angle error profiles during VideoSAR 

imaging 
 

44..  결결        론론  
 

이 연구에서는 80 kg 급 초소형 SAR 위성 S-STEP

의 자세 제어 성능을 임무 운용 시나리오의 예비 설계 

결과에 따라 분석하였다. 사출 이후 초기 임무 단계에

서는 자기 토커를 활용한 각속도 안정화와 반작용 휠

을 활용한 태양 지향을 수행한다. 분석 결과 약 3시간

의 B-dot 제어를 통해 각속도를 2.8 deg/s 수준으로 

안정화시키고, 이후 태양지향을 위한 피드백 제어를 

수행하여 1˚ 수준의 지향 정확도를 달성하였다. 관측 

궤도 운용 시에는 태양-관측목표지점-지상국-태양 순
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으로 지향 방향을 이동해야 하며, 촬영을 위해서는 필

요한 지향 요구조건을 유지해야 한다. 이에 대한 분석

을 수행한 결과, 임무 운용 시나리오의 예비 설계 결

과에서 할당된 시간 이내에 필요한 자세 기동을 완료

할 수 있음을 확인하였다. 또한 촬영 시간 동안 지향 

오차를 요구조건인 0.08˚ 이내로 유지할 수 있음을 확

인하였다. 

이 연구에서 수행한 분석 결과, 임무 운용 시나리오

의 예비 설계에 따라 S-STEP의 자세 제어가 가능함

이 확인되었다. 그러나 이 연구에서는 자세 구동기의 

특성을 단순화하여 모사했기 때문에 각 운동량에 따른 

반작용 휠의 최대 토크 등 하드웨어의 상세 특성을 반

영한 종합적인 자세 제어 성능 분석이 추가적으로 요

구된다. 또한 S-STEP의 자세 제어 성능을 일반화하

기 위해 다양한 궤적에서의 자세 제어 성능 분석이 요

구되며, 이 과정에서 반작용 휠의 모멘텀 덤핑 등 구

체적인 자세 제어 시나리오 설계도 필요하다. 추후에

는 이러한 추가 분석을 수행하여 S-STEP 임무 운용 

시나리오 상세 설계에 반영할 예정이다. 추가적으로, 

예비 설계 단계에서는 반작용 휠의 최대 소비 전력을 

반영한 전력 분석을 수행하였는데 추후에는 상세 전력 

분석을 위해 생성 토크에 따른 반작용 휠의 소비 전력 

변화를 분석/반영 할 예정이다. 
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