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ABSTRACT

This study addresses spacecraft moment of inertial estimation approach using

Modified Rodrigues Parameters(MRP). The MRP offer advantage by avoiding

singularity in Kalman Filter design for attitude determination caused by the norm

constraint of quaternion parameters. Meanwhile, MRP may suffer singularity for large

angular displacement, so that we designed appropriate reference attitude motion for

accurate estimation. The proposed approach is expected to provide stable error

covariance update with accurate spacecraft mass property estimation results.

초   록

본 연구에서는 인공위성의 관성 모멘트 추정을 위해 MRP(Modified Rodrigues

Parameter) 자세 변수기반의 추정기를 설계하였다. MRP는 인공위성 자세 결정시 쿼터니

언(Quaternion) 파라미터의 구속 조건으로부터 발생하는 필터의 오차 공분산 행렬의 특이

(Singularity) 현상을 피할 수 있는 장점이 있다. 한편 MRP의 경우 자세각 변위가 클 경

우에 역시 특이현상이 발생할 수 있어 이를 피하기 위해 적절한 자세각 범위에서 인위적

인 기준 운동을 생성하여 필터 설계에 적용하였다. 쿼터니언 파라미터의 단점을 극복하여 

보다 안정된 오차 공분산 갱신 결과의 필터의 개선된 성능을 예상할 수 있다.
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Ⅰ. 서  론

인공위성의 질량 특성(관성모멘트) 추정은  해당 

분야에서 오랫동안 연구되고 있다. 인공위성의 장

기간 운용에 따른 질량 특성의 변화를 파악하기 위

해서나, 소모 연료량의 추정, 혹은 제어기 성능 보

장을 위해서 관성 모멘트 추정의 필요성을 고려할 

수 있다[1-3]. 근본적으로 관성모멘트의 추정은 인

공위성(시스템)에 이미 알려진 입력을 가하고 그 

반응을 측정함으로써 원하는 질량 분포를 추정하는 

원리이다. 입력 및 측정 변수가 질량과 시스템 동

역학등의 비선형 함수로 이루어져 비선형 추정 기

법을 적용하는 것이 일반적이다. 또한 실시간 추정

을 위해 Kalman 필터가 널리 이용되고 있는 것으

로 알려져 있다.

관성모멘트는 인공위성의 자세 동역학에 영향을 

미치며 입력에 대한 출력의 특성을 나타내는 직접
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적인 파라미터이다. 자세 동역학의 출력으로서 동

체 각속도와 자세각을 고려할 수 있는데 이 또한 

비선형의 관계로 표시된다. 일반적으로 자세 동역

학을 기술하는데 쿼터니언(Quaternion) 파라미터가 

널리 채용되고 있는데 자세 제어 및 자세 결정에 

있어서 중요한 위치를 차지하고 있다. 쿼터니언은 

4개의 요소로 구성되며 특이(Singularity) 현상이 발

생하지 않는 장점이 있다. 따라서 자세각의 범위에 

제약을 받지 않는다. 하지만 쿼터니언의 4요소들이 

만족해야 하는 단위 크기의 구속조건(Unit norm)은 

자세추정을 위한 Kalman filter 구성시 오차 공분산 

행렬의 특이현상을 일으키는 단점이 있다. 이를 해

결하기 위한 방안이 제안되었다. 특히 참고문헌 [4]

에서 Shuster와 Markley는 세가지 기술적인 방법을 

제안하고 있는데 자세각 오차가 충분히 작다는 가

정하에 필터의 구조를 단순화하여 설계하는 방법 

등이다. 본 저자의 판단으로 추정 오차가 큰 경우

에 쿼터니언 변수 기반의 추정기의 특이 현상에 대

한 명확한 규명이 아직까지 이루어지지 않고 있으

며 대안으로서 최소 개수의 자세 변수를 이용한 자

세 추정에 대한 연구가 진행되고 있다.

쿼터니언의 문제점을 해결하기 위한 방안으로서 

최소 개수의 자세변수를 사용할 수 있는데 가령 오

일러 자세각(Euler angles), Gibbs 벡터(Gibbs

vector), 및 MRP(Modified Rodrigues Parameter)가 

있다. 이 가운데 오일러 자세각은 삼각함수를 동반

하고 비선형성이 커 일반적으로 사용되지 않고 있

는 것은 잘 알려져 있다. 이와 같은 파라미터들은 

쿼터니언의 단점을 극복할 수 있지만 특이점에 빠

질 수 있다. 특히 자세각의 변위가 큰 경우에 특이

점에 빠지는 경우가 있어 적용 시나리오에 따라 채

택 여부를 결정할 수 있다. 최근 MRP를 이용한 자

세제어기 설계 및 자세 추정에 대한 연구가 활발히 

진행되어 왔다[5,6]. 전술한 바와 같이 최소 파라미

터의 장점을 살려 다양한 안정화 자세제어 법칙을 

구현하였으며 자세 결정 문제에도 적용되고 있다.

본 연구에서는 MRP 기반의 인공위성 관성모

멘트 추정 기법에 대한 연구 내용을 소개하기로 

한다. MRP운동학 관계를 이용하여 관성모멘트 

추정을 위해 EKF(Extened Kalman Filter) 알고리

듬을 구현하였다. 쿼터니언 자세 변수로 구현하

는 경우에 발생하는 오차 공분산행렬의 특이 현

상을 피할 수 있는 장점을 살렸고 대신 자세각 

변위가 과도한 경우에 발생할 수 있는 특이 현상

을 피하도록 일정한 범위 내에서 자세 운동을 생

성하여 추정을 하였다. 기존의 연구에서 MRP 운

동학 관계식은 비선형성이 최소인 점을 감안하여 

필터의 수렴성을 높이고자 하였다.

Ⅱ. 자세 동역학 모델링

2.1 위성체 자세 동역학

인공위성의 강체 자세동역학은 간단한 오일러

(Euler) 방정식으로 주어진다.

I I+ ´ =ω ω ω u& (1)

여기서   는 주관성모멘트

(Principal moment of inertia)로 이루어진 대각 

행렬을,   
는 동체 각속도 벡터를, 그

리고   
는 제어 입력을 나타낸다.

한편 위성체의 자세를 표시하기 위한 MRP는 

다음과 같이 3개 성분의 벡터로 정의된다.
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그리고 는 주각(Principal angle)을 나타낸다. 또

한 MRP의 운동학(Kinematics) 관계는 다음과 같

이 표시된다.
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와 같은 표현식으로 나타내어진다. 한편 쿼터니언

(Quaternion) 운동변수에 대한 운동학 관계식은
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와 같으며 여기서 쿼터니언 파라미터는
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으로 주어지는데 여기서 는 벡터, 그리고 는 

스칼라 요소를 나타낸다. 또한 MRP와 유사하게 

정의되는 Gibbs vector()의 운동학 관계식으로

3 2

3 1

2 1

0
1 [ ] ,     0
2

0

T
g g

I g g
g g

-é ù
ê ú= + + = -ê ú
ê ú-ë û

g g gg ω g& % %

(5)



第 38 卷 第 3 號, 2010. 3 Modified Rodrigues Parameter 기반의 인공위성 관성모멘트 추정 연구 245

와 같이 주어진다.

지금까지 소개된 각각의 자세 변수들은 수식 

(3), (4), (5)와 같이 비선형의 운동학 관계식을 만

족시킴을 알 수 있다. 이와 같은 비선형 운동학

식은 제어기 설계와 자세 결정에서 수치적 방법

의 정밀도 및 안정성에 영향을 미치게 된다. 특

히 대표적인 추정 알고리즘인 EKF(Extended

Kalman Filter) 알고리듬은 선형화 필터로서 선

형화의 정밀도가 어느 정도 보장이 되는 범위 내

에서 만족할만한 성능을 발휘하는 것으로 알려져 

있다. 일반적으로 EKF는 초기 오차에 민감하며 

수렴성이 시스템의 특성에 좌우되는 경향이 있

다. 따라서 비선형성의 정도에 따라 필터의 성

능이 좌우될 수 있는데 참고문헌 [7]에서 비선형

성(Nonlinearity)에 대한 정량화를 위한 지표를 

소개한 적이 있다.

일반적으로 비선형 시스템을 선형화하기 위해

서 다음과 같은 시스템에 대하여

( , )f t=x x& (6)

선형화의 결과는

,t

fd d¶
=
¶ x

x x
x

&
(7)

와 같으며 해는 다음을 만족 시킨다.

0( ) ( , ) ( )t t td d= Fx x x (8)

여기서 는 상태천이행렬(State Transition

Matrix)을 나타내며 시스템의 비선형성을 정량화

하는 중요한 역할을 한다. 즉, 식 (8)을 통해 알 

수 있듯이 일정한 초기조건의 변동(에 대

하여 상태변수의 교란()을 해석적으로 표시

할 수 있는데 참고문헌 [7]에서 이를 체계화하기 

위해 다음과 같은 기준을 제시하였다.
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여기서 는 기준 궤적의 상태 천이행렬을 

나타내며 은 샘플 데이터 수를 나타낸다. 식 

(9)는 기준 궤적으로부터 선형화한 시스템의 오

차를 정량화함으로써 선형화정도를 파라미터 
로 나타내는 식이다.

본 연구에서 제안한 MRP를 이용한 관성 모멘

트 추정을 위해서 식 (3)으로 주어진 운동학 관

계를 이용해야 하는데 MRP의 운동학 관계식이 

쿼터니언이나 Gibbs 벡터의 운동학 관계식에 비

해 비선형성이 적은 것으로 알려져 있다[7]. 즉,

MRP 운동학 관계식을 선형화한 EKF 알고리듬의 

선형성이 다른 자세변수의 경우보다 우수하여 결

과적으로 필터의 수렴성도 향상됨을 기대할 수 있

다. 또한 전술한 바와 같이 쿼터니언의 경우에 발

생하는 오차 공분산 행렬의 구조적인 특이현상을 

피할 수 있어 안정된 필터의 반응이 기대된다.

Ⅲ. EKF에 의한 관성 모멘트 추정

앞에서 정리된 상태 방정식(식 (1))으로부터 관

성모멘트를 추정하기 위한 추정기를 구성할 수 

있다. 추정하기 위한 관성모멘트가 시간에 대하

여 일정한 것으로 가정하면 다음과 같은 일반화

된 식으로 표현할 수 있다.

=p 0& (10)

여기서 ≡ 
 는 추정하고자 하는 관성 모

멘트 파라미터를 나타낸다. 파라미터 상태방정식을 

포함한 전체 시스템의 상태 방정식은 다음과 같다.
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혹은

( , , )f t=x x u& (12)

와 같이 표현할 수 있다. 또한 센서를 이용한 측정 

방정식은 다음과 같이 주어지는데, 본 연구에서는 

센서 측정 변수로 MRP 파라미터를 가정하였다.

1 2 3( ) [ , , ]Ts s s= =y h x (13)

이것은 본 연구의 주요 목표가 관성모멘트 추

정에 있기 때문에 편의상 설정한 것으로 가령 동

체 각속도 정보와 같은 다른 정보를 선택할 수도 

있다. 또한 자세각 변수와 동체 각속도 사이의 

운동학 관계식에 대한 선형성을 염두에 두고 있

어 자세각 변수를 선택하도록 한다.

주어진 시스템 방정식과 측정식을 기반으로 

한 EKF의 주요 알고리듬은 여러 가지 참고문헌

에 상세히 소개되어 있으며 핵심 알고리즘은 다

음과 같다[8].
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이득(Gain) 계산 :
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____________________________________________

이때 시스템의 자코비안(Jacobian) 행렬 F는 다

음과 같이 주어진다

ˆ ( )

ˆ( ( ), )
t

F t t ¶
º
¶ x

fx
x (14)

또한 외란 입력행렬[8]은   이며 식 (11)

로부터 자코비안은 다음과 같이 표현된다.
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여기서   
와 같이 식 (11)을 상태변수

에 따라 적절하게 구분한 결과이며 또한 
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와 같이 주어진다. 한편 측정 방정식의 자코비

안 행렬은 다음과 같이 주어진다.

0 0 0 1 0 0 0 0 0
0 0 0 0 1 0 0 0 0
0 0 0 0 0 1 0 0 0

H
é ù
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ê úë û

Ⅲ. 시뮬레이션을 통한 검증 연구

앞에서 설명한 관성 모멘트 추정을 위한 기법을 

검증하기 위해 시뮬레이션을 수행하기로 한다. 먼

저 데이터 생성을 위해 가상의 위성에 대한 관성

모멘트를    ⋅
으로 가정

하고 위성체의 초기 각속도와 자세각을 각각

     sec와 

   로 설정하였다. 또

한 시스템의 가관측성(Observability)을 높이기 위

해 다음과 같이 지속적인(Persistent) 외부 입력을 

가하는 것으로 가정한다.

1

2

3

u  =  60sin(0.01t)
u  = -60sin(0.02t)
u  =  60sin(0.01t)

일반적인 파라미터 추정 연구에서 지속적인 입

력(Persistent excitation)의 역할은 매우 중요하며 

많은 관련 연구가 진행되어 온 것으로 알려져 있

다. 파라미터 추정을 위해서 시스템의 운동 변수

가 일정 기간 동안 오차를 유지함으로써 추정 성

능을 향상시킬 수 있는데 본 연구에서 임의로 외

부 입력을 설정하였다. 이 때 한 가지 주의사항으

로써 MRP의 특성상 자세각 변위가 큰 경우에 특

이(Singularity) 현상에 빠지게 되므로 이를 피할 

수 있는 자세각 범위가 형성되도록 입력을 설정하

는 것이 중요하다. 특히 일정한 초기 각속도가 있

는 경우 자세각의 일정한 증가로 특이 현상에 쉽

게 도달할 수 있는데 연구의 주요 목적이 파라미

터 추정에 있으므로 초기 각속도가 비교적 작은 

경우와 가진 입력이 주기적인 특성을 지닌 것으로 

설정하였다.

시뮬레이션 시간은 약 1시간, 그리고 필터의 갱

신 시간은 0.05초로 설정하였으며 초기 불확실성

을 고려하여 필터를 초기화하여 시뮬레이션을 수

행한 결과가 Figs. 1-3에 주어져 있다. Fig. 1은 동

체 추정 각속도 오차 경향을 나타내고 Fig. 2는 

MRP 파라미터 추정 오차를 나타낸다. 시뮬레이션 

결과 동체 각속도 추정 오차가 시간의 경과에 따

라 0으로 수렴하는 것으로 볼 수 있다. 이것은 센

서 측정 변수를 자세 변수로 가정하였기 때문에 

쉽게 예상할 수 있는 경향이다. 특히 운동학 관계

식 자체는 오차가 없기 때문에 관측성이 우수하면 

쉽게 수렴하는 것을 예상할 수 있다.

또한 동체 자세각 변수인 MRP에 대한 추정 결

과가 Fig. 2에 주어져 있다.
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Fig. 1. 동체 각속도 추정 오차 경향
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Fig. 2. MRP 오차 추정 결과
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Fig. 3. 관성모멘트 추정 오차 경향

자세각 변수는 직접 추정하는 변수로서 관측성

이 양호하므로 시뮬레이션 초기 단계에서 바로 수

렴하는 것을 알 수 있다.

한편 본 연구의 주요 목표인 관성모멘트 추정 

오차 결과가 Fig. 3에 주어져 있다.

Fig. 3에서 초기 관성모멘트 추정 오차가 시간

이 경과하면서 일정한 값으로 수렴하는 것을 알 

수 있다. 그러나 최종 0으로 수렴하지 않는데 이

것은 앞에서 설명한 지속적인 가진 입력에 따라

수렴 결과가 좌우되기 때문인 것으로 볼 수 있다.

즉 동체 각속도와 자세 변수와 같은 상태변수는 

이미 수렴한 상태에서 파라미터 추정을 위한 최적

의 신호가 생성되지 않기 때문이다. 보다 정확한 

수렴 성능을 보장하기 위해서는 다른 가진 입력을 

적용할 수 있는데 최적의 가진입력을 어떻게 설계

하느냐 하는 것은 본 연구의 범위를 초과하는 것

으로 판단된다.

시뮬레이션 결과를 통해 볼 수 있듯이 MRP의 

운동학 관계식이 쿼터니언 운동학 관계식에 비해 

선형성이 우수해 추정 오차를 효율적으로 감소시

키는 것으로 짐작할 수 있다.

Ⅵ. 결  론

MRP(Modified Rodrigues Parameter)는 최소 

개수의 자세표현 변수로서 EKF 구성시 오차 공분

산 행렬의 특이점을 막아주고 따라서 추정 성능 

개선을 제공해주는 것으로 본 연구를 통해 확인할 

수 있었다. 이는 MRP의 운동학(Kinematics) 관계

가 보다 선형에 가깝게 때문인 것으로 볼 수 있

다. 다만 MRP 자체의 특이(Singularity) 현상을 피

하기 위해 자세각의 범위가 일정한 제한 조건을 

만족시켜야 하는 것이 단점으로 지적될 수 있으며 

이에 대한 지속적인 연구가 진행되어야 할 것으로 

판단된다.
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