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ABSTRACT

The purpose of this study is to analyze nonlinear dynamics of a tethered satellite. The nonlinear 
equations of motion are derived by using Lagrange's equations with the polar coordinate system. In 
order to analyze the response of tethered satellite, time responses are computed by the Newmark’s 
time integration method. This paper claims that the dynamic behavior of the system is changed by 
the effect of length of tether, mass ratio of satellites.

* 
기 호 설 명

,  : 질점 인공위성간의 질량비

C : 테더가 있는 인공위성의 질량중심

G : 만유인력 상수(G = 6.673 ×10-11 Nm2/kg2)
L : 테더의 길이

Me : 지구의 질량(M e = 5.979×1024 kg)
m1, m2 : 질점으로 묘사된 인공위성의 질량

ψ : 지구와 인공위성의 근점각

r : 지구중심과 질량중심 사이의 거리

 : 인공위성의 자전각

1. 서  론

근래에 들어 인공위성이 우주공간에서 수행하는 

기능이 다양해지고 복잡해짐에 따라 우주공간에서 

인공위성의 기하학적 형상 변화에 따른 구조물의 
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동적 안정성 및 동적 거동에 그 관심이 모아지고 

있다. 인공위성은 지상의 로켓에 탑재되어 발사되고 

로켓과 분리되어 우주공간의 궤도에 안착하고, 주어

진 임무를 수행하기 위해서 태양 전지판과 안테나

의 전개과정(deployment)을 거치며 중력 구배 안정

화에 사용되는 테더(tether)또한 전개하여 임무를 수

행한다. 최근 10년 사이 테더를 이용한 인공위성 

시스템에 대한 많은 실험과 연구가 활발히 진행되

었다. 테더는 우주선과 인공위성 혹은 분리되어 있

는 두 개 이상의 서로 다른 구조물을 기계적으로 

연결하는 긴 케이블을 지칭한다. 이러한 기본적인 

역할 이외에도 운동량과 전기역학적 에너지의 전달, 
유체 및 물질의 이송, 인공위성의 자세 제어를 위한 

중력 구배안정법 등에 사용되어 그 중요성이 날로 

커지고 있다. 
해외에서는 테더와 인공위성 혹은 우주선에 대해

서 근래에 들어 많은 연구가 진행되어 왔다. Misra
와 Modi(1)가 인공위성과 관련하여 테더의 전개와 

복구의 메커니즘에 대한 초기 아이디어를 정리하여 

발표하였다. 이들 연구그룹은 테더의 길이가 일정하

다고 가정하고 두 개의 본체를 강체로 모델링한 인

공위성의 동역학을 해석하였다(2). 또한, 테더의 횡방
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향으로의 심한 진동, 테더의 말단 질량의 자세와 전

개/복구에 수반되는 동적 불안정을 제어하기 위한 

다양한 방법들이 제안되었다(3~6). 
국내에서는 과학기술위성 및 다목적 실용위성의 

개발과 더불어 위성의 동적 해석에 대한 연구가 폭

넓게 진행되고 있다. 그러나 대부분의 연구가 인공

위성의 자세제어 및 구조체의 진동실험과 관련되어 

진행되고 있으며 테더를 가지는 인공위성에 대한 

논의는 인공위성 전체 시스템을 고려하기 보다는 

인공위성을 구성하는 부품인 태양전지판, 힌지부 등

에 대한 논의가 주를 이루고 있다.
이 연구에서는 앞서 강체로 모델링된 인공위성 

시스템을 질점으로 묘사하고 테더를 가지는 인공위

성의 모델을 Lagrange 방정식의 이론에 기초하여 

지배방정식을 유도하였다. 또한 비선형 방정식에 적

합한 시간적분법을 이용하여 동적 거동을 분석하였

다. 질점으로 묘사된 두 개의 인공위성의 질량비와 

테더의 전개가 전체 동적 거동에 미치는 영향을 고

려하였으며 질량비가 고정되어 있을 때 테더의 길

이가 동적거동에 미치는 영향에 대하여 고찰하였다.

2. 테더 시스템의 지배방정식 유도

2.1 지배방정식 유도를 위한 모델수립
테더에 의해 연결되어 있는 두 개의 인공위성의 

모델은 Fig. 1과 같다. 해석의 용이성을 위하여 테더

의 질량은 고려하지 않았으며 각 인공위성은 질점

으로 가정하였다. 또한 테더를 갖는 인공위성 시스

템의 질량 중심 C는 공전 궤적 평면상에 존재한다

고 가정하였다. 테더의 길이 L은 시간에 따라 비례

Fig. 1 Simplified model of tethered satellite

적으로 증가하며 시간에 따른 테더의 길이변화는  

미리 주어져 있다고 가정하였다. 또한 테더 인공위

성 시스템의 자전 각도 변화 는 공전 궤도 평면상

에 존재한다고 가정하여 면내 각도 변화만을 고려

한 3자유도 2차원 모델을 수립하였다. 따라서 이 

연구에서는 인공위성 질량중심과 지구중심과의 거

리 r, 공전각도 ψ, 자전각도 의 일반좌표에 의해 

지배방정식을 유도하였다. 
 
2.2 테더가 있는 인공위성의 지배방정식 유도
Lagrange 방정식에 의해 시스템의 지배방정식을 

유도하기 위하여 앞서 정의한 일반좌표에 의해서 

운동에너지와 위치에너지를 표현하였다. 운동에너지

는 속도벡터로 표현가능하고 위치에너지는 위치벡

터에 의해 나타낼 수 있다. 질점으로 묘사된 각 인

공위성의 위치 벡터는 다음과 같이 표현할 수 있다.

1 2 2( cos ) sinrr L L ψα θ α θ= − −r e e (1)

2 1 1( cos ) sinrr L L ψα θ α θ= + +r e e (2)

1
1

1 2

m
m m

α =
+ , 

2
2

1 2

m
m m

α =
+ (3)

여기서 r1, r2는 인공위성의 위치벡터를 의미하고 

과 는 전체질량에 대한 각 인공위성의 질량비를 

식 (3)과 같이 나타낸다. er과 ey는 질량중심의 반경

방향과 접선방향의 단위벡터를 나타낸다. 식 (1), (2)
의 위치벡터를 시간에 대하여 미분하여 속도벡터를 

구할 수 있으며 이는 식 (4), (5)와 같이 표현할 수 

있다.

1 2

2

{ [ cos ( )sin ]}
{ [ sin ( )cos ]}

rr L L
r L L ψ

α θ ψ θ θ
ψ α θ ψ θ θ

= + − + +
+ + − − +

v e
e

(4)

2 1

1

{ [ cos ( )sin ]}
{ [ sin ( )cos ]}

rr L L
r L L ψ

α θ ψ θ θ
ψ α θ ψ θ θ

= + − +
+ + + +

v e
e

(5)

인공위성 모델을 질점으로 가정하였기 때문에 

운동에너지는 식 (6)을 이용하여 구할 수 있다. 또

한 중력 퍼텐셜 에너지는 식 (7)과 같이 표현 할 

수 있다.
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1 1 1 2 2 2
1 1
2 2

T m m= ⋅ + ⋅v v v v (6)

1 1 2 2/ /e eV GM m R GM m R= − − (7)

2 2 2
1 1 2 22 cosR r L Lrα α θ= = + −r (8)

2 2 2
2 2 1 12 cosR r L Lrα α θ= = + +r (9)

여기서 R1, R2는 지구 중심에서 인공위성까지의 거

리를 나타낸다. 식 (6), (7)을 식 (10)과 같이 표현될 

수 있는 Lagrange 방정식에 대입하여 비선형 지배

방정식을 유도할 수 있다.

, ,k k
k k k

d T T V Q q r
dt q q q

ψ θ
⎛ ⎞∂ ∂ ∂

− + = =⎜ ⎟
∂ ∂ ∂⎝ ⎠

(10)

Lagrange 방정식으로부터 얻어진 테더가 있는 인

공위성의 비선형 지배방정식은 식 (11)~(13)과 같다.

2 3
1 2 1

3
2 1 2

( cos ) /
( cos ) / 0

e

e

r r GM r L R
GM r L R

ψ α α θ
α α θ

− + −
+ + =

(11)

2 2 2
1 2 1 2

1 2 1 2

( )
2( ) 2 0

r L L
rr LL LL

αα ψ αα θ
αα ψ αα θ

+ +
+ + + =

(12)

3 3
1 2

( ) 2 ( )
sin / sin / 0e e

L L
GM r R GM r R

ψ θ ψ θ
θ θ

+ + +
+ − =

(13)

3. 테더가 있는 인공위성의 동적응답 분석

3.1 Newmark 알고리즘을 이용한 시간적분법
이 연구에서는 식 (11)~(13)의 비선형 방정식의 

시간응답을 구하기 위하여 Newmark 알고리즘을 이

용하였다. Newmark 알고리즘에 적용하기 위하여 

식 (11)~(13)의 비선형 방정식을 행렬-벡터 방정식

으로 다시 표현하면 다음과 같이 쓸 수 있다.

( ) ( , ) 0+ =M x x N x x (14)

x가 변위 벡터, M은 질량행렬을 의미하고 N은 

비선형 벡터를 의미한다. 식으로 표현하면 아래와 

같이 나타낼 수 있다. 

{ }r ψ θ=x (15)

2 2 2
1 2 1 2

1 0 0
0
0

r L L
L L
α α α α

⎡ ⎤
⎢ ⎥= +⎢ ⎥
⎢ ⎥⎣ ⎦

M (16)

{ }( , )
T

rN N Nψ θ=N x x (17)

2 1 2
2 2 2 3/ 2

2 2

( cos )
( 2 cos )

e
r

GM r LN r
r L Lr
α α θψ
α α θ

−
= − +

+ −

2 1
2 2 2 3/ 2

1 1

( cos )
( 2 cos )

eGM r L
r L Lr
α α θ
α α θ

+
+

+ +

(18)

1 2 1 22( ) 2N rr LL LLψ α α ψ α α θ= + + (19)

2 2 2 3/ 2
2 2

sin2 ( )
( 2 cos )

eGM rN L
r L Lrθ

θψ θ
α α θ

= + +
+ −

2 2 2 3/ 2
1 1

sin
( 2 cos )

eGM r
r L Lr

θ
α α θ

−
+ +

(20)

벡터 방정식으로 표현된 지배방정식을 시간적분법

에 적용하여 질량비의 변화, 테더 길이의 변화에 따

른 동적 응답을 구하였다. 이 연구에서는 Newmark 
알고리즘을 사용하였으며 식 (17)의 matrix-vector방
정식을 시간 t = tn+1에서의 변위와 속도로 변환가능

하며 식으로 표현하면 이와 같다. 

1 1 1 1( ) ( , ) 0n n n n+ + + ++ =M d a N d v (21)

수치적분 알고리즘을 수행하기 위하여 변위, 속도 

그리고 가속도의 초기값이 주어져야 하며 다음의 

식으로 정의될 수 있다. 

0 (0)=d x , 0 (0)=v x ,

( ) ( )1
0 (0)  (0),  (0)−= −a M x N x x

(22)

Newmark 알고리즘에서 속도와 변위의 예측변수 

nd 와 nv 는 다음과 같이 주어지며

2 (1 / 2 ) n n n nt tβ= + Δ + − Δd d v a ,

(1 )  n n ntγ= + − Δv v a
(23)
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여기서 tΔ 는 시간간격의 크기이고 β와 γ 는 Newmark 
알고리즘의 수치적인 계수들이다. 이 연구에서는 

β = 1/4, γ = 1/2인 trapezoidal rule을 사용하였으

며 변위와 속도의 correctors는 다음과 같이 주어

진다.

2
1 1 n n ntβ+ += + Δd d a , 1 1 n n ntγ+ += + Δv v a (24)

여기서 nd 과 nv 은 우리가 식 (23)을 통해 이미 알

고있으며 dn, vn 그리고 an은 변위, 속도, 가속도를 

의미한다. 테더를 통해 물질을 이송하는 인공위성의 

동적응답은 각각의 시간간격에 따라 Newton-
Raphson method를 통해 새로운 동적응답의 가속도

값이 계산된다. an+1을 구하기 위한 반복과정은 다

음과 같이 주어진다. 

( 1) ( ) ( )
1 1 1

i i i
n n n
+
+ + += + Δa a a (25)

( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( )
1 1 1 1 1 1 1( ) ( ,  )i i i i i i

n n n n n n n+ + + + + + +Δ = − − +J a M d a N d v f

(26)

i는 각각의 시간에서 반속되는 횟수를 의미하며 자

코비안 행렬 
( )

1
i

n+J 은 다음의 식으로 표현할 수 있다.

( ) ( ) ( ) ( )
( ) ( ) 21 1 1 1

1 1 ( ) ( )
1 1

( , ) ( , )( )
i i i i

i i n n n n
n n i i

n n

t tγ β+ + + +
+ +

+ +

∂ ∂
= + Δ + Δ

∂ ∂
N d v N d vJ M d

v d

(27)

이와 같은 방법을 통해 인공위성의 질량비의 변화, 
테더의 길이의 변화에 따른 동적응답을 구하였다.

3.2 테더의 길이에 따른 동적 거동분석
테더의 양 끝단에 위치한 질점 인공위성의 질량

비는 1:1로 가정하고 테더의 길이를 103 m, 104 m, 
105 m으로 변화시키면서 질량중심의 거리, 시스템의 

공전각 그리고 자전각의 변화를 관찰 하였다. 초기 

위치와 r0와 각속도 0ψ 는 원 궤도 운동을 하는 조

건에서 시뮬레이션을 수행하였다. 
해석 결과 테더의 길이가 103 m일 경우에는 질량

중심의 변화가 보이지 않는다. 즉, 초기치로 주어진 

지구중심과 질량중심간의 거리가 변하지 않는다. 이

런 경우에는 인공위성의 궤적이 일정 궤도를 운동

하면서 변화가 거의 존재하지 않음을 알 수 있다. 

Fig. 2 Dynamic response of the mass center with 
various length of tether

Fig. 3 Dynamic response of the orbit angle with var-
ious length of tether

Fig. 4 Dynamic response of the pitch angle with 
various length of tether
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하지만 테더의 길이가 105 m인 경우에는 인공위

성 시스템의 질량 중심의 거리변화가 뚜렷하게 나

타남을 알 수 있다. 이와 같은 결과는 테더의 길이

가 길어질수록 인공위성 시스템의 거동이 불안정하

다는 사실을 보여주고 있다.
테더의 길이에 따른 공전각을 나타낸 것은 Fig. 3

인데 해석 결과에서 알 수 있듯이 테더의 길이에 

따른 공전각의 변화는 존재하지 않음을 알 수 있다. 
그리고 결과에서 알 수 있듯이 공전 각속도를 의미

하는 공전각의 기울기가 일정함을 확인할 수 있다. 
테더의 길이에 따른 인공위성의 질량중심에서 자

전각의 변화를 Fig. 4에 도시하였다. 결과에서 알 수 

있듯이 테더의 길이가 103 m, 104 m인 경우 자전각

의 변화는 매우 작은 것을 알 수 있다. 하지만 테더

의 길이가 105 m인 경우 그 변화폭이 큼을 알 수 

있다.
질량중심에서의 궤적의 변화를 나타내는 Fig. 2와 

자전각의 변화를 나타내는 Fig. 4의 결과를 비교하

면, 두 결과의 주기가 유사하여 상관관계가 있음을 

유추할 수 있다. 이러한 점으로 미루어 지구중심과 

인공위성 질량중심간의 거리 r의 변화는 자전각   
의 변화와 상관관계가 있을 것으로 예상할 수 있다. 

 
3.3 질량비의 차이에 따른 동적 거동분석
테더의 길이를 시간에 대해 일정하게 증가하도록 

변화시키면서 말단 질량간의 질량비에 따라 지구중

심과 인공위성 질량중심간의 거리 r과 자전각 의 

변화를 관찰하였다. 말단 질량간의 질량비의 차이가 

커지면 테더 시스템의 질량중심이 변하게 된다. 힘

의 평형을 이루며 지구주위를 공전하는 인공위성과 

같은 시스템에 있어 이러한 질량중심의 변화는 동

적거동에 커다란 영향을 미치게 된다. 따라서 질량

비의 변화에 따른 동적 응답을 구하고 분석하는 것

은 테더가 있는 인공위성의 설계 시 매우 중요한 

인자로 작용할 수 있다. 질량간의 질량비가 커질수

록 즉, 한쪽의 질량이 다른 쪽의 질량보다 클 경우 

인공위성 시스템의 질량중심까지의 거리변화의 폭

이 줄어드는 것을 Fig. 5의 결과를 통해 확인할 수 

있다. 이러한 결과는 인공위성간의 질량비의 차이에 

의하여 시스템의 전체 궤적에 변화가 발생한다는 것

을 의미한다. 질량비의 변화에 따라 살펴보면 테더의 

전개에 의하여 질량중심은 아래쪽으로 이동하는데 

Fig. 5 Dynamic response of the radius with the mass 
ratio

Fig. 6 Dynamic response of the orbit angle with the 
mass ratio

Fig. 7 Dynamic response of the pitch angle with the 
mass ratio
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그 거리변화의 폭이 커질수록 시스템은 불안정함을 

의미한다. 따라서 테더가 전개하는 방향과 각 인공

위성의 질량비는 밀접한 관계를 가지고 있으며 시

스템의 설계 시 중요한 변수가 된다. 
질량의 비에 따라 테더의 길이가 증가하는 동안

의 공전각의 변화는 Fig. 6을 통해 알 수 있다. 질

량비가 1:1인 경우에는 테더의 길이가 증가함에 따

라 공전 각속도에 변화가 생김을 알 수 있다. 이러

한 각속도의 변화는 정지위성 같은 한 지역에 국한

되어 사용되는 위성에는 적합하지 않다. 그러나 질

량비가 10, 20이 됨에 따라 각속도는 일정해 지는 

것을 확인할 수 있다.
테더를 이용한 인공위성은 초기에 인공위성의 자

세제어를 위한 중력안정화기법에 의하여 고안되었

다. 우주에서 물체의 자세는 질량관성 모멘트가 최

소가 되는 축이 지구 중심을 향한다. 초기조건에 의

해 움직이는 자전각은 시간이 지남에 따라 0에 수

렴하는 것을 Fig. 7을 통해 알 수 있으며 이 연구에

서 자전각이 0이 된다는 것은 테더를 갖는 인공위

성의 질량중심과 테더축이 일치한다는 것을 의미하

며 이는 중력구배 안정화 기법을 만족한다는 사실

을 의미한다.

4. 결  론

이 연구에서는 3자유도의 2차원 평면운동을 하는

테더를 갖는 인공위성의 비선형 지배방정식을 구하

고 시간적분법을 통한 동적 응답을 구하여 테더의 

길이, 질량비의 변화에 대한 거동을 분석하였다.

(1) 테더의 길이별 응답특성결과 테더의 길이가 

길수록 지구중심과 질량중심의 거리 r은 주기를 갖

으며 변한다.
(2) 지구중심과 질량중심의 거리 r과 인공위성의 

자전각 는 밀접한 관계가 있다.
(3) 질량비가 클수록 테더의 길이변화에 대한 지

구중심과 질량중심과의 거리 r의 변화가 둔화된다.
(4) 질량비가 클수록 공전각속도의 변화가 줄어

들어 정지궤도를 유지할 수 있다.
(5) 테더의 길이가 증가함에 따라 자전각 는 지

구중심을 향하며 이는 중력구배안정화 기법을 만족

한다.
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