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Abstract

A GEO satellite launched by Arian 5 ECA launcher will be located in a transfer

orbit where it requires several Apogee burn maneuvers to reach the target orbit. To

obtain the required performance of Apogee burn maneuvers, a calibration of gyro drift

error needs to be performed before each maneuver. In this paper, a unique gyro

calibration scheme which is applied to COMS is described and the calibration error

budget analysis is performed.

초 록

정지궤도위성의 임무궤도 획득은 발사체에서 분리된 후 형성되는 전이궤도의 원지점 위

치에서 속도 및 궤도면을 조정하는 일련의 원지점점화기동을 통해 이루어진다. 원지점점화

비행모드에 적용되는 자세제어 논리는 각속도 정보를 필요로 하기 때문에 자이로와 같은

관성센서에서 제공하는 각속도 측정값을 사용하지만, 일반적으로 자이로 측정값에는 표류

오차가 포함되어 있다. 따라서 임무궤도 획득 정확도 요구사항을 만족시키는 원지점 점화

를 수행하기 위해 원지점 점화기동 전에 자이로 측정값에 포함된 표류오차를 보정하는 절

차가 요구된다. 본 논문에서는 오차특성 해석을 통해 천리안 위성에서 사용된 자이로보정

알고리즘의 오차버짓을 추정한다.
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1. 서 론

정지궤도위성의 임무궤도 획득은 발사체에서

분리된 후 형성되는 전이궤도의 원지점 위치에서

속도 및 궤도면을 조정하는 일련의 원지점점화

(Apogee Burn) 기동을 통해 이루어진다. 원지점

점화 비행모드에 적용되는 자세제어 논리는 각속

도 정보를 필요로 하기 때문에 자이로와 같은 관

성센서에서 제공하는 각속도 측정값을 사용하지

만, 일반적으로 자이로 측정값에는 표류오차가

포함되어 있다. 이러한 표류오차는 원지점점화

엔진에서 발생하는 큰 추력의 방향제어 정확도를

저하시킴으로써 임무궤도 획득 정확도를 떨어뜨

리는 중요한 요소가 된다. 따라서 임무궤도 획득
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정확도 요구사항을 만족시키는 원지점 점화를 수

행하기 위해서는 원지점 점화기동 전에 자이로

측정값에 포함된 표류오차를 보정해 주어야 한다.

한국항공우주연구원이 주관하고 프랑스 아스

트리엄사가 공동으로 개발에 참여한 천리안위성

(COMS, Communication Ocean Meteorological

Satellite)은 아스트리엄사의 유로스타(Eurostar)

버스 계열을 기반으로 하기 때문에 이미 다양한

프로그램을 통해 검증되어 있는 임무궤도 획득

절차를 수행한다. 하지만, 유로스타 계열 위성과

는 달리 천리안위성은 통신탑재체 이외에 기상

및 해양관측을 위한 탑재체 들의 운용 요구사항을

충족시켜주기 위해 FOG (Fiber Optic Gyroscope)

를 채택하고 있기 때문에, 전이궤도 자이로보정

알고리즘 자체는 동일하지만, 태양센서의 시야각,

계절에 따른 태양의 위치, 그리고 센서 및 작동기

의 성능에 따라 표류오차 추정 성능에 차이가 나

며, 성능해석을 통해 추정기 이득과 자이로보정

기간 등을 최적화하는 작업이 필요하다.

본 논문에서는 2010년 6월에 발사된 천리안

위성의 원지점점화전 자이로보정 비행모드 원리

및 표류오차 추정기법을 기술하고, 표류오차 정

확도에 대한 오차버짓해석 결과를 제시한다.

2. 자세오차 정의

2.1 좌표계 정의

천리안위성 자세제어계에 정의된 전이궤도 자

이로보정 비행모드의 자세오차 및 명령기준자세

를 표현하는 기준좌표계는 3 가지로 분류된다[1].

2.1.1 위성구조좌표계(위성동체좌표계)

위성구조좌표계(Satellite mechanical frame)는

{+Xme,+Yme,+Zme}으로 정의되는데, 이 좌표계의

중심은 위성과 발사체 분리면의 중심에 위치한

다. 이 좌표계에서 +Zme축은 위성체 분리 면에

수직한 원지점점화 추진방향이며, +Yme축은 태양

전지판이 접착된 면에 수직한 방향, +Xme축은

두 축에 수직한 방향으로 정의된다. 위성동체좌

표계는 위성구조좌표계와 정렬 방향은 동일하지

만, 원점이 위성체의 무게중심이다.

2.1.2 태양기준좌표계

태양기준좌표계(Sun reference frame) {+XSUN,

+YSUN,+ZSUN}는 그림 1과 같이 정의된다. +XSUN

축이 태양을 지향하고, +YSUN축이 +Yme축에 평행

하며, +ZSUN축이 두 축에 수직한 좌표계이다.

Zme

ZSun

Xme

XSun

Yme = YSun

Sun

그림 1. Sun Reference Frame Vs.
Satellite Mechanical Frame

2.1.3 위성제어좌표계

천리안위성 자세제어계에서 사용하고 있는 위

성제어좌표계(Satellite control frame)는 비행모드

에 따라서 탑재컴퓨터 제어 알고리즘에서 사용하

고 있는 좌표계이다. 위성제어좌표계의 원점은

인공위성의 무게중심이고, 전이 및 획득 단계에

서 기준좌표계는 위성동체좌표계 혹은 태양기준

좌표계를 사용한다.

센서들과 작동기들의 정렬방향은 위성동체좌

표계에 대해서 정의되며 탑재컴퓨터 데이터베이

스에 각 센서 및 작동기들의 기준좌표계로부터

위성제어좌표계로의 변환행렬 값이 포함되어 있

다. 따라서, 센서의 출력은 자동적으로 위성제어

좌표계로 표현할 수 있다. 한편, 각 태양센서들의

민감도(Sensitivity) 행렬을 계산함으로써 정확도

를 높여준다[2].
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2.2 명령 자세오차 정의

천리안위성 비행소프트웨어에 구현된 위성 자

세제어 알고리즘에 정의된 자세오차는 기준좌표

계의 +ZREF축과 자세제어 지향 +ZREF축 방향과의

각 변위를 특정 축 (+XREF 혹은 +YREF)에 대해서

나타내고 있다. 따라서, 자세오차를 상쇄하는 제

어 토크는 자세오차와 반대 방향 부호를 가지도

록 구현되며 그림 2와 같이 자세오차의 부호가

정의된다[3].

YREF

Desired Direction for ZREF

XREF ZREFControl_Torque around XREF < 0

Depointing around XREF > 0

그림 2. 자세오차 부호 정의

2.3 태양센서

LIASS는 네 개의 태양전지 셀 출력 값을 이용

해서 Xcube축과 Ycube축에 대한 태양입사각 정보를

제공하며 잉여 태양전지 셀을 포함하여 그림 3과

같이 총 8개의 태양전지 셀로 구성되어 있다.

 
Y mec a

Zme ca

X mec a

1A

2B

1B

2A
3A

4B3B

4A

Ycube

XcubeZcube

그림 3. LIASS 태양전지 셀 배치도

LIASS는 아날로그 방식의 고정밀 태양센서로

써 그림 4에서 보는 바와 같이 태양광에 노출된

두 개의 태양전지 셀(S1, S2)에서 발생하는 전류 값

을 각변위(Ecartometry) 계산식에 적용하여 태양입

사각 정보를 계산한다. 한편, 박스의 높이에 따라

정밀(Fine) 측정 시야각이 정해지고, 태양광 차단

막의 크기에 따라 저정밀(Coarse) 측정 시야각 크

기가 결정되는데, ±30°의 선형구간을 가진다[4].

 

a

a
amax fine

amax coarse

n z

Cell S1 Cell S2

그림 4. LIASS 측정 원리

EIDP 시험자료를 반영한 COMS 상세해석 모

델은 식 (1)과 같다[1].
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여기서, S1과 S2는 각 태양전지 셀에서 측정된

전류 값이고, α는 태양입사각, n, z, a는 해당

LIASS의 모델 파라미터, β는 입사되는 태양광의

측정 축에 대한 횡각이다. 한편, 정확도를 10배 정

도 높이기 위해서 인수시험에서 획득된 데이터를

모델에 반영하여 편향오차, 비선형성, Straylight

현상을 보상한다.

식 (1)은 측정된 셀 전류 값으로 입사각을 표

현한 것이기 때문에, 기준명령 값을 계산할 때는

사용할 수 없다. 자세제어 기준명령 값을 생성하

기 위해서 탑재컴퓨터에 사용된 LIASS 출력에

대한 각변위 관계식은 식 (2)와 같다.
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여기서{Sx, Sy, Sz}는 LIASS 센서좌표계에서 표

현된 태양벡터, h=6.7mm는 유리두께, n=1.519는

LIASS 덮개유리의 지표(Glass index, BK7G18),그

리고 a=5mm 는 측정 축에 대한 셀 마스크 크기

이다. 지상소프트웨어에서 제공하는 기준 태양벡

터를 이용하여 기준명령에 해당하는 출력 값을

얻어 제어 알고리즘에 제공한다. 천리안위성 자

이로 보정단계에서는 EA LIASS를 사용하는데

동체좌표계에 대한 변환행렬은 표 1과 같다.

LIASS 변환행렬

EA LIASS
ú
ú
ú

û

ù

ê
ê
ê

ë

é

0.73090818-0.025523880.68199836-
0.034899500.999390830.0
0.681582910.02380140-0.73135370-

표 1. LIASS 정렬방향 정의

2.4 태양센서 자세오차 계산 프로세싱

LIASS 태양전지 셀들에서 출력되는 아날로그

신호들은 태양센서획득부에서 12bit 디지털 신호

로 변환되며 다시 탑재컴퓨터에서 이 값을 해당

전류 값으로 계산한다. 해당 전류 값을 이용하여

위성제어좌표계에 대해서 자세오차를 계산하는

알고리즘은 식 (3)과 같다[1].
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여기서, 행렬 M은 민감도를 나타내며 LIASS

모델 프로세싱 알고리즘에서 계산하며, cubemeSSC RR =

행렬은 LIASS 좌표계에서 위성 동체좌표계로의

변환을 나타낸다. RCONT 행렬은 EA LIASS의 경

우 단위 행렬로 정의된다. 오른쪽 항의 괄호 안

에 포함된 측정 값은 각 태양전지에서 획득한 전

류 값을 각변위 식 (1)을 이용해서 계산한 값이

고, 편향 값은 TC에 의해 탑재 컴퓨터에서 계산

되는 자세지향 명령 값이며, 보상 값은 TC로 위

성에 전달되는 측정 보상 값이다.

3. 자이로보정

3.1 자이로보정 원리

천리안위성의 경우 자이로보정 비행모드는

운용 측면에서 볼 때 발사체에서 분리된 후 수행

되는 초기 위성운용 단계에 속하기 때문에 3-축

자세정보를 이용할 수 없어서 2-축 자세센서(태

양센서)의 정보를 이용하여 3-축 자세제어를 수

행하는 독특한 태양지향모드를 사용한다. 즉, 태

양센서와 자이로의 측정값만을 이용하여 태양벡

터가 동체좌표계의 특정면 위에 위치하도록 추력

기를 이용한 자세제어를 수행하면서 자이로로 측

정된 각속도의 적분 값과 태양센서로 측정된 값

을 비교함으로써 표류오차를 결정하게 된다.

- Zme

+ Yme

+ Xme

GCAL 1 direction

GCAL 2 direction

Zm BASS
EA LIASS

그림 5 동체좌표계로 표현된 태양벡터
궤적

자이로보정 비행모드 단계에서는 3-축 자세정

보를 이용할 수 없기 때문에 동체좌표축의 Xme축

과 Zme축에 해당하는 표류오차를 독립적으로 보
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정할 수 없다. 대신에, 동체좌표계의 Xme-Zme 평

면상의 두개의 지점에서 태양벡터에 수직한 각도

성분에 해당하는 태양센서 측정값과 FOG 측정값

사이의 운동학 관계를 이용하여 태양벡터에 수직

한 방향의 표류오차 성분을 추정하고 동체좌표축

의 Xme축 Zme축 성분을 결정하게 된다. 이때, 추

정기의 관측성을 높여주기 위해 적분제어기를 사

용하여 의도적으로 관측도(Observability)를 높여

주는데, 자이로보정 비행모드 동안 자세제어의

거동을 정밀 태양센서의 출력으로 살펴보면 그림

5와 같다. 자이로보정 비행모드 동안 태양벡터가

인공위성 동체의 Xme-Zme 평면 안에 위치하고 있

으며, 초기에 -Zme축 방향에 정렬하도록 태양벡터

를 획득한 후 서로 다른 두개의 태양벡터의 지점

에서 일정기간 동안 자이로보정을 수행함을 알

수 있다.

3.2 표류오차 추정기법

천리안위성에 장착된 FOG의 기준좌표계는

위성동체좌표계와 정렬이 되어 있어서, 롤축 각

속도 정보는 FOG X에서 요축 각속도 정보는

FOG Z에서 각각 측정되며 전이궤도 자이로보정

비행모드 동안의 각속도 변화는 그림 6과 같다.
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그림 6. 자이로보정 모드 FOG X/Z 출력

자이로보정 비행모드에서 사용되는 자세제어

명령 기준좌표계는 태양벡터 방향을 Zcont축, 위성

동체의 Xme-Zme평면에서 Zcont축과 수직한 방향을

Xcont축, 이 두 축과 함께 직교좌표계를 구성하는

Ycont축으로 정의되는데, FOG X와 FOG Z 측정값

들을 제어명령 기준좌표계로 투영하여 롤 오차각

변화에 대한 운동방정식을 유도하면 식 (4)와 같다.

 cos sin

 sin cos 
 

(4)

여기서, φ는 롤 오차각, ωx, ωz는 FOG X와

FOG Z의 측정값, ∆는 태양벡터에 수직한 방향

의 표류오차 성분, 는 자이로보정 위치각, 

는 피치 오차각 측정값을 나타낸다.

식 (4)의 모델을 이용하여 예측된 명령기준좌

표계의 롤각 오차는 정밀태양센서의 출력을 이용

하여 갱신하게 되는데, 갱신식은 식 (5)와 같다.


































 

 (5)

여기서 아래첨자 n은 관측시점, 은 자세오

차의 태양벡터에 수직한 성분의 측정값, 위첨자

‘–’는 모델을 이용하여 예측한 값, 위첨자 ‘+’는

갱신 값, 행렬 K는 추정기의 이득을 나타낸다.

추정기 이득의 결정은 태양센서의 시야각, 자이

로보정 위치, 그리고 보정기간에 의해 결정되며

성능해석 시뮬레이션을 통해 최적화한다.

그림 7. 자이로보정 방향 및 추정
표류오차
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이렇게 추정된 태양에 수직한 방향의 표류오

차는 그림 7과 같이 Xme와 Zme축 성분의 조합으

로 표현된 것이기 때문에 서로 다른 두 보정위치

에서 자이로보정을 수행함으로써 각각의 FOG에

해당하는 표류오차를 식 (6)과 같이 결정하게 된다.

∆∆
 cos  sincos  sin

 (6)

여기서 , 는 FOG X와 FOG Z의 표류오차

성분, ∆∆는 태양벡터에 수직한 표류오차

성분의 추정값, 그리고  는 자이로보정 방

향을 나타낸다.

3.3 자이로 보정 오차해석

제어기준좌표계와 태양기준좌표계 사이의 운

동학 관계식은 식 (7)과 같이 근사화 된다.

ú
ú
ú

û

ù

ê
ê
ê

ë

é

-
+
-

=
ú
ú
ú

û

ù

ê
ê
ê

ë

é
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(7)

여기서 p, q, r은 태양기준좌표계에서의 각속

도, 는 자세오차각을 나타낸다. 식 (7)에 자

이로보정 태양방향 변환행렬의 전치행렬을 곱하

고, 자이로보정 비행모드 동안의 태양의 운동 및

자이로의 정렬오차를 고려하여 FOG기준좌표계

로 표현하면 식 (8)과 같다.

ï
þ

ï
ý

ü

ï
î

ï
í

ì

ú
ú
ú

û

ù

ê
ê
ê

ë

é
+

ú
ú
ú

û

ù

ê
ê
ê

ë

é

-
+
-

ú
ú
ú

û

ù

ê
ê
ê

ë

é

-ú
ú
ú

û

ù

ê
ê
ê

ë

é

-
-

-
=

ú
ú
ú

û

ù

ê
ê
ê

ë

é

E
zz

yy

xx

GYP
r
q
p

wqfy
yfq
yqf

aa

aa

dfdq
dfdy
dqdy

0
0

cos0sin
010

sin0cos

1
1

1

&&
&&
&&

(8)

여기서 는 태양기준좌표계가 관성좌표계가

아니기 때문에 고려해야 하는 지구의 공전각속도

를 나타낸다. 실제 자이로에서 측정되는 값은 보

정계수(Scale factor) 오차와 편향오차가 포함되어

식 (9)와 같다.
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여기서 는 보정계수 오차를 나타낸다. 자이

로의 출력을 적분하여 얻는 롤, 요각변위는 식

(10), (11)과 같다.
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여기서, 는 EA LIASS 측정값으로써 피치각

과의 관계는 식 (12)와 같다.

( ) LIASSM G dqqq +D+= 1 (12)

자이로 보정원리에서 기술된 것처럼, 자이로보

정 편향오차 추정값은 태양기준벡터에 수직한 성

분과 EA LIASS 측정값을 비교함으로서 결정한

다. 먼저, 태양기준벡터에 수직한 편향오차 성분

M은 식 (13)과 같다.

GYPGYPM ayaf sincos -= (13)

식 (13)에 식 (10)과 (11)을 대입하여 정리하면

식 (14)와 같다.

eayafyqf +-=+- ò
D

driftdrift

t

MM dtM sincos
0

& (14)

여기서 오차항 은 다음과 같이 세분화 된다.
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칼만필터와 같은 예측-갱신 추정 알고리즘을

식 (14)의 오른쪽 항에 적용하면 자이로 보정오

차 는 식 (15)와 같다.
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서로 다른 두 위치의 태양기준벡터 방향에 대해서

각각 수행한 결과를 함께 표현하면 식 (16)과 같다.
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따라서, 자이로보정 편향오차는 식 (17)과 같이

결정된다.
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등호 오른편의 첫 번째 항이 편향오차 추정 값

이고 두 번째 항이 추정 오차가 된다. 태양기준

벡터의 위치가 ∘ 떨어질 경우 추정오차가 최소

가 됨을 알 수 있지만, 센서 FOV를 고려해서 최

적화한다.

4. 오차버짓 해석

4.1 오차버짓 정의

상수이득 필터를 이용하고 한계순환(Limit

Cycle)으로 자세오차를 근사화함으로써 오차버짓

을 계산한다. 롤 및 피치 자세오차의 한계순환은

식 (18)과 같이 근사화한다.

ti
o

ti
o ee qf ww qqff ==     , (18)

식 (15)의 오른쪽 끝항을 다시 정리하면 식 (19)

와 같고, 오차의 크기는 식 (20)과 같다.
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여기서 ω 는 오차항 응답 주파수, 는 추정기

차단주파수를 나타낸다. 오차항을 세분화해서

정리하면 표 2와 같다.

Error Source Direct Slope

Scale factor ( )ff wfw FFD oD-1

LIASS gain ( )ff wfw FGD oD-1
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표 2. COMS Gyro Calibration Error Source

Resource Value Unit

FOG misalignment 0.86 deg

LIASS misalignment 0.15 deg

FOG scale factor error 0.06 %

LIASS gain error 1.3 %

of 0.3 deg

oq 0.1 deg

fw 4800 deg/h

qw 4800 deg/h

 160 deg

 120 deg

표 3 COMS Gyro Calibration Hypothesis
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Error Source
Direct Slope

Sun Position 1 Sun Position 2

Scale factor 0.0032 0.0038

LIASS gain 0.0695 0.0828

In X/Z plane
misalignment
and Zsun
control

0.0731 0.1101

Out of X/Z
plane

misalignment
and Y control

0.0343 0.0435

Earth
revolution

0.0772 0.0920

Error Budget 0.1316 0.1713

표 4. COMS Gyro Calibration Error Budget (Deg/h)

4.2 COMS 자이로보정 오차버짓

천리안위성 자이로보정 비행모드 오차버짓 해

석에 사용된 가정들을 정리하면 표 3과 같다. 표

3의 수치를 표 2의 식에 대입하여 얻은 천리안위

성 자이로보정 오차버짓은 표 4와 같다.

최종 자이로보정 오차버짓은 기준태양벡터 방

향에 대해 각각 0.1316 deg/h와 0.1713 deg/h

이며, 아스트리엄사의 상세해석 결과와 오차범위

내에서 상응함을 확인하였다.

5. 결 론

본 논문에서는 우리나라 최초의 정지궤도 복

합위성인 천리안위성의 전이궤도 자이로보정 오

차버짓을 해석하였다. 향후 정지궤도 복합위성

자세제어계 전이궤도 비행모드 설계에 활용이 기

대된다.
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