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ABSTRACT

Attitude determination of satellite is categorized by deterministic and recursive method. The

recursive algorithm using Kalman filter is widely used. Cubesat has limitation for payload to

minimize then only two attitude sensors are installed which are sun sensor and magnetometer.

Sun sensor measurements are useless during eclipse, however cubesat keeps estimating attitude

to complete the successful mission. In this paper, Attitude determination algorithm based on

Kalman filter is developed by additional term which considering the dynamics for SNUSAT-1

with disturbance torque. Verification of attitude accuracy of the algorithm is conducted during

eclipse. Attitude determination algorithm is simulated to compare the performance between

typical method and proposed algorithm. In addition, Attitude errors are analysed with various

magnitude of disturbance torque caused by space environment.

초 록

인공위성의 자세추정은 결정론적 방법과 재귀적인 방법으로 나눌 수 있는데, 이 중 재

귀적인 방법으로는 칼만 필터를 사용하여 자세를 추정하는 알고리즘이 널리 사용되고 있

다. 초소형 큐브 위성의 경우 많은 탑재체를 실을 수 없기에 최소한의 자세 센서만을 이

용해야 하는 제한점이 있다. 미션에 따라 식 기간 및 태양 센서의 데이터 이용이 불가능

할 때에도 인공위성의 자세추정은 계속 되어야 인공위성은 임무를 성공적으로 완수할 수 

있게 된다. 본 연구에서는 일반적인 인공위성의 자세추정 기법을 기반으로 큐브위성의 동

역학과 토크외란을 고려하여 알고리즘을 발전시켜 식 기간에서도 더욱 정확한 자세 추정

이 가능하도록 하였다. 제안된 알고리즘은 시뮬레이션을 통해 기존의 자세추정 방법과 비

교하여 그 성능을 검증하였다. 또한 위성체가 우주 환경에서 운용되면서 받을 수 있는 다

양한 크기의 토크외란에 따른 자세추정 오차를 분석하였다.

Key Words : Satellite Dynamics(인공위성 동역학), Cubesat(큐브위성), Extended Kalman Filter

(확장 칼만 필터), Space Environment(우주 환경), Disturbance Torque(토크외

란), Eclipse(식)
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Ⅰ. 서 론

인공위성의 자세추정은 매우 오랜 시간 동안 

연구되어 왔다. 자세추정 기법은 크게 결정론적 

방법과 재귀적인 방법으로 분류할 수 있으며 결

정론적 방법은 아주 간단한 알고리즘을 사용하기 

때문에 계산량이 매우 작고, 계산 시간 또한 매

우 짧다. 하지만 그만큼 정확도가 떨어진다는 단

점을 가지게 된다[1,2]. 이로 인해 재귀적인 방법

의 자세결정 알고리즘 개발이 계속되어 왔으며 

현재까지 널리 사용되고 있는 방법으로는 칼만 

필터를 이용한 자세추정 기법이 일반적이다[3,4].

실제 위성에는 각 알고리즘의 장점만을 이용하여 

결정론적과 재귀적인 알고리즘 두 가지 모두를 

사용하는 것으로 알려져 있다.

재귀적인 방법의 발전된 형태로는 상태변수와 

측정치 행렬을 증가시켜 더욱 정확한 자세추정을 

하는 방법과 칼만 필터의 공분산 행렬을 조절하

여 좋은 추정성능을 갖도록 하는 방법으로 분류

할 수 있다[5].

특히 식 기간에서 태양센서 정보의 활용이 불

가능할 때 자이로 데이터와 계산된 각속도의 차

이를 측정치로 이용하여 자세추정을 하는 연구 

가 진행되고 있다[6,7,8]. 하지만 이러한 연구에서

는 위성이 받을 수 있는 우주환경에서의 토크 외

란을 고려하지 않거나, 중력구배에 의한 외란만

을 고려하였다. 중력구배에 의한 외란은 위성의 

자세 안정화가 이루어진 후에는 아주 작은 크기

만 남게 된다. 따라서 실제 위성 운용 시 시뮬레

이션과는 다르게 큰 자세오차를 유발할 수 있다.

크기가 작은 위성의 경우 작은 외란에 의해서도 

자세가 크게 영향을 받으므로 이와 같은 방법을 

사용하려면 외란을 정확히 모델링 하거나 외란의 

크기를 대략적으로 추정하는 것이 필수적이라 할 

수 있다. 또한 자이로와 인공위성의 동역학을 이

용해 구한 각속도의 차이를 측정치로 사용하여 

자이로 바이어스만을 추정할 경우, 토크 외란에 

의한 각속도 항이 자이로 바이어스와 함께 추정

되어 실제 자세와는 더욱 큰 자세오차를 발생시

킬 수 있다. 따라서 본 연구에서는 오일러 회전

공식에서 모델링 되지 않은 부분에 의해 발생되

는 각속도 오차와, 자이로 바이어스 오차를 구분

하여 추정하며 이를 통해 식 기간 에서도 더욱 

정확한 자세추정이 가능함을 보인다.

2.1절에서는 자세 오차방정식을 유도하고, 칼

만 필터를 통한 일반적인 자세추정 기법에 대해 

소개한다. 2.2절에서는 인공위성의 동역학과 토크 

외란을 고려하여 상태변수와 측정치행렬을 확장

시켜 태양센서 데이터를 사용할 수 없는 식 기간

에서도 자세추정 성능을 향상 시킬 수 있는 알고

리즘을 제안한다. 기존의 방법과는 다르게 오일

러 회전공식에 존재하는 각속도 오차 항을 상태

변수로 추가하고, 시스템을 확장시켜 외란에 의

한 각속도 오차 항을 지속적으로 추정하여 자세 

정확도를 향상시킬 수 있다. 시스템 모델로 사용

된 오일러 회전공식은 우주 환경에서 위성이 받

게 될 토크외란의 형태와 크기가 불확실하기 때

문에 외란으로 작용되는 토크를 3절에서 소개한 

후 토크외란과 시스템 모델의 공분산 행렬의 크

기에 따라 발생하는 오차를 4절의 시뮬레이션을 

통해 분석하였다. 정해진 공분산 행렬의 크기를 

이용해 기존의 알고리즘과의 성능 비교를 통해 

제안한 알고리즘이 더욱 정확한 자세추정이 가능

함을 확인하였다.

Ⅱ. 자세결정 알고리즘

2.1 일반적인 자세결정 알고리즘

인공위성의 일반적인 자세추정은 칼만 필터를 

통해 이루어지며 EKF(Extended Kalman Filter)

를 이용하여 자세추정을 할 경우 아래와 같은 시

스템을 이용할 수 있다.

~ (0, )F N Qd d= + Gx x w w&

~ (0, )H N Rd d= +z x v v

행렬 와 는 각각 시스템 행렬과 관측행렬

이다. 또한 dx는 상태변수, d z 는 측정치 벡터

를 의미하며 각각의 공분산 행렬()을 통해 

시스템과 측정치 모델의 불확실성을 반영하여 상

태변수를 추정한다. 이 때 측정치를 통한 업데이

트가 끝날 때마다 보정과정을 통해 상태변수를 

추정할 수 있다. 칼만 필터를 이용한 인공위성의 

자세결정 기법의 상태변수로는 자세오차(y )3개,

각 축에 대한 자이로 바이어스( ε ) 3개로 (1)과 

같이 구성하는 것이 일반적이다.

[ ]Tx y z x y zd j j j e e e=x M (1)

y 를 동체 좌표계와 계산 좌표계 사이의 미소 

비틀림 각 벡터로 정의하고    
와 

같이 표현할 수 있다. Y는 미소 비틀림 각 벡

터인 의 교대행렬이며 추정한 동체와 관성좌표
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계{ECI} 사이의 방향코사인 행렬( ˆ i
bC )의 미분형태

를 (2)와 같이 변형이 가능하다[9].

ˆ ˆi iT i iT
b b b bC C C CY = - -
& && (2)

여기서 는 추정치, 상 첨자 는 전치행렬을 의

미한다. 시스템 행렬을 구성하기 위해 아래와 같

이 정의한 (2-1) ~ (2-4)들을 (2)에 대입하여 전개

한 후 벡터형태로 정리하면 (3)과 같은 결과를 

얻을 수 있다.

[ ]ˆ i i
b bC I C= -Y (2-1)

i i b
b b ibC C= W& (2-2)

_ _

_ _

_ _

0

0

0

gy z gy y

b
ib gy gy z gy x

gy y gy x

dw dw

d dw dw

dw dw

é ù-
ê ú

é ùW = ´ = -ê úë û
ê ú-ë û

ω (2-3)

ˆ b b b
ib ib ibdW = W + W (2-4)

[ ] [ ]i i i
b b b gyC C Cy d= - = - + -gyω ε w& (3)

~ (0, )gy gyN Qw

여기서 gydω 는 자이로 출력의 잡음을 의미하며 

바이어스와 백색잡음으로 구성하는 것이 일반적

이며 [ ]Tx y ze e e=ε 와 gyw 의 합으로 정의한다.

주 자세 센서인 태양 센서와 보조 센서인 지

자기 센서를 사용할 경우 측정치 모델은 (4), (5)

와 같이 나타낼 수 있으며 정규화 된 벡터를 출

력으로 한다.

ˆˆ b
meas i ref sC= +s s v (4)

ˆˆ b
meas i ref mC= +m m v (5)

refs 와 refm 는 각각 관성 좌표계를 기준으로 태

양과 지자기 모델에서 제공해주는 벡터를 의미하

고 sv , mv 는 각각 태양 센서와 지자기 센서에서 

출력되는 벡터에 포함된 잡음으로 백색 가우시안

의 분포를 갖는 것으로 가정한다. 이와 같이 구

성된 시스템은 인공위성의 자세결정 알고리즘의 

가장 기본적인 형태라고 할 수 있다.

하지만 자세센서로 태양 센서와 지자기 센서 

만 사용해야하는 제한적인 상황일 때 식 기간에

서의 위성은 주 자세 센서인 태양 센서의 측정치

를 사용할 수 없게 되며 가관측성이 떨어져 시간

이 지남에 따라 점진적으로 오차가 증가하게 된

다[6]. 하지만 식 기간에서 태양센서를 사용을 할 

수 없을 때에도 주어진 임무를 성공적으로 수행

하기 위해서는 정확한 자세추정이 수반되어야 하

므로 추가적으로 자세 정확도를 증가시킬 수 있

는 방법이 필요하다.

이에 따라 기존의 연구에서는 (6)과 같이 자이

로 출력과 오일러 회전공식을 통해 전파된 각속

도의 차이를 측정치로 이용하는 연구가 진행되었

다[6,7,8]. 여기서 gyε 는 자이로 바이어스, gyw 는 

자이로 잡음으로 백색 가우시안으로 가정한다.

gy dy

gy gyw

d = -

= +

z ω ω

ε
(6)

크기가 작은 위성의 경우 작은 외란에 의해서

도 큰 자세변화가 생기므로 외란을 정확히 모델

링 하거나 외란의 크기를 대략적으로 추정하는 

것이 필수적이라 할 수 있다. 또한 (6)과 같이 자

이로와 오일러 회전공식을 통해 얻은 각속도의 

차이를 측정치로 사용하여 자이로 바이어스만을 

추정할 경우, 토크 외란에 의한 각속도 항이 자

이로 바이어스와 함께 추정되어 실제 자세와는 

더욱 큰 자세오차를 발생시킬 수 있다. 따라서 

본 연구에서는 오일러 회전공식에서 모델링 되지 

않은 부분에 의해 발생되는 각속도 오차와, 자이

로 바이어스 오차를 상태변수로 구분하여 추정하

여 자세 정확도를 높이는 것이 가능함을 보인다.

2.2 인공위성의 동역학과 토크외란을 고려한

식기간 자세결정 알고리즘

칼만 필터는 모델을 기반으로 상태변수를 추

정하기 때문에 모델이 실제와 유사할수록, 정확

하게 관측 가능한 측정치가 많을수록 더욱 정확

하고 정밀한 추정성능을 기대할 수 있다. 따라서 

인공위성에 대한 오일러 회전공식을 이용하여 부

정확한 모델에 따른 각속도 오차 항을 상태변수

로 추가하면 더욱 정확한 자세추정이 가능하다.

측정치 업데이트는 (7)과 같이 자이로 측정치

와 토크 외란을 포함한 위성의 각속도의 차이를 

이용하여 수행 할 수 있다.

( )

gy dy

gy gy dy

gy dy gy

w

w

d

d

d

= -

= + + - +

= - +

z ω ω

ω ε ω ω

ε ω

(7)

여기서 ω는 위성의 실제 각속도, gyε 는 자이
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로 바이어스, dydω 는 토크 외란에 의한 각속도

와 오일러 회전공식을 통해 구한 각속도의 차이

로 정의한다. 기존의 방법의 경우 토크외란의 크

기가 아주 작을 경우 (6)과 같이 오일러 회전공

식을 통해 얻은 각속도가 실제 위성의 각속도와 

같다고 볼 수 있다. 하지만 그 크기가 클 경우 

이는 곧 자세오차로 이어진다. 따라서 (7)과 같이 

자이로 바이어스와 토크 외란에 의한 각속도는 

분리되어 추정 되어야 하며, 이러한 토크 외란을 

고려한 오일러 회전공식은 (8)에 나타내었다.

1 1[ ]dy J J J- -= - ´ +ω ω ω τ& (8)

여기서 J 는 현재 제작개발중인 SNUSAT-1의 관

성모멘트 행렬이며 축 간의 연관성은 매우 작아 

무시할 수 있다고 가정하면 (9)와 같이 나타낼 

수 있다. τ는 제어 입력 및 우주환경에서 작용

되는 토크외란이다.

2

0 0 0.003 0 0

0 0 0 0.007 0

0 0 0 0 0.008

x

y

z

I

J I kg m

I

é ù é ù
ê ú ê ú= = ×ê ú ê ú
ê ú ê úë û ë û

(9)

인공위성의 동역학적 특성을 반영한 (8)을 미

소 교란 법을 통해 행렬을 전개 한 후 외란에 의

한 각속도 오차 항에 대해 정리하면 (10)과 같이 

표현할 수 있다. 이 오차 항은 토크 외란에 의한 

각속도 오차로 정의한다. 즉, 정확하게 모델링이 

힘든 외란이 포함된 식을 시스템 모델로 사용하

되 그 불확실성을 반영하여 자세 정확도를 높이

고자 함이다.

(10)

여기서 d τ 는 토크외란을 의미하며 dydω 를 

(3)의 자이로 바이어스와는 다른 오일러 회전공

식의 각속도 오차 항으로 정의하여 시스템 확장

이 가능하다. 이와 같이 외란을 포함한 위성의 

동역학을 고려한 상태변수와 칼만필터의 시스템 

모델은 (11-1) ~ (11.6) 와 같이 자세오차, 자이로 

바이어스, 외란의 의한 각속도 오차항의 9차 시

스템으로 나타낼 수 있다. 일반적인 방법과는 다

르게 자이로 바이어스와 오일러 회전공식에 존재

하는 오차 항을 분리하여 추정하므로 더욱 정확

한 자세추정이 가능하다.

_ _ _[ ]Tx y z x y z dy x dy y dy zd j j j e e e dw dw dw=x M M (11-1)

[ ]ib dyCy d= - ω& (11-2)

~ (0, )N Qe e e=ε w w& (11-3)

1
33[ ]dy dy dF Jd d d-é ù= + ë ûω ω τ& (11-4)

1 ~ (0, )d dyJ N Qd-é ùë û τ (11-5)

33

ˆ ˆ0

ˆ ˆ0

ˆ ˆ 0

y z y z

z y

x x

x z x z
z x

y y

x y x y

y x

z z

I I I I

I I

I I I I
F

I I

I I I I

I I

w w

w w

w w

é ù- -æ ö æ ö
ê úç ÷ ç ÷

è ø è øê ú
ê ú
æ ö æ ö- + - +ê ú= ç ÷ ç ÷ê úç ÷ ç ÷
è ø è øê ú
ê ú- -æ ö æ ö
ê úç ÷ ç ÷
ê úè ø è øë û

(11-6)

2.1절과 같은 방법으로 자세 센서인 태양 센서

와 자기센서 모델인 (4), (5)에 자이로 측정치와 

인공위성 동역학을 이용해 구한 각속도의 차이를 

추가한 관측행렬 는 (12)와 같이 구성할 수 있

다. 여기서 ( )ref sunR 과 ( )ref magR 는 각각 태양과 지

자기 모델에서 제공해주는 벡터의 교대행렬이다.

( ) 3 3 3 3

( ) 3 3 3 3

3 3 3 3 3 3

b
i ref sun

b
i ref mag

C R O O

H C R O O

O I I

´ ´

´ ´

´ ´ ´

é ù
ê ú

= ê ú
ê ú-ë û

(12)

하지만 태양 센서는 식 기간에서 큰 오차를 

포함한 정보를 출력하기 때문에 이 경우에는 태

양 센서의 정보는 측정치로 사용할 수 없다. 따

라서 태양 센서의 측정치가 매우 부정확 하다고 

판단 될 경우, 측정치 행렬의 차원을 줄여 (13)과 

같이 측정치 업데이트를 진행하도록 구성할 수 

있다.

3 3 3 3( )

3 3 3 33 3

b
i ref mag

O OC R
H

I IO

´ ´

´ ´´

é ù
= ê ú

-ë û
(13)
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Fig. 1. Attitude determination algorithm flow
chart of SNUSAT-1

SNUSAT-1은 식 기간을 포함한 궤도의 어떠한 

위치에서도 과학임무 수행을 위해 높은 자세정확

도를 유지해야한다. 따라서 탑재될 자세추정 알

고리즘은 2.1절의 일반적 형태와 2.2절의 토크외

란을 고려한 시스템을 혼합한 형태로 구성하였고 

이는 Fig. 1에 도시하였다. 이렇게 구성된 시스템

은 주 자세 센서인 태양 센서의 데이터 사용이 

불가능할 때에도 외란을 포함한 동역학을 고려하

여 위성의 자세를 업데이트를 하므로 더욱 정확

한 자세 추정이 가능하다.

Ⅲ. 우주 환경에서의 토크외란

우주 환경에서의 토크외란은 위성의 각속도에 

직접적인 영향을 미치므로 동역학 모델을 사용한 

자세 결정에 있어 중요한 요소가 된다. 이 때 시

스템 모델의 불확실성을 정확히 고려하지 않은 

채 인공위성의 자세를 추정하기에는 큰 위험이 

따른다. 그 이유는 실제 위성이 노출되는 환경에

서 받게 될 외란의 크기와 형태를 고려하지 않았

으므로 시스템 모델에 대한 불확실성의 정도를  

정확히 모르는 상태로 추정하기 때문이다. 외란

의 크기가 아주 작아 무시할 정도라면 큰 문제없

이 정확한 자세추정이 가능하지만, 외란의 크기

가 예상보다 크다면 시스템 모델이 부정확함에도 

불구하고 불완전한 모델을 따라가며 상태변수를 

추정하기 때문에 이는 매우 큰 오차를 유발하게 

된다. 따라서 시스템모델과 실제 위성의 움직임

의 차이를 줄일 수 있도록 항체가 운용될 우주환

경을 고려하여 모델의 불확실성을 충분히 반영하

여야 정확한 자세추정이 가능하며 이는 성공적으

로 임무를 완수하기 위해 반드시 수반 되어야 하

는 중요한 문제이다.

초기고도 380 
장반경 6728.137 
경사각 98.6 deg
이심률 0

운용기간 90일 이상

Table 1. Orbit information

Parameter Mag. Unit

 Earth gravitational
coefficient

3.99e14  


Moment of inertia
(x axis) 0.003  


Moment of inertia
(z axis)

0.008  

 Departure angle
from nadir

2 deg

 Solar constant 1358  
 Speed of light 3e8 

 Surface area 0.068  

 
Distance between
center of pressure
and gravity

0.005 

 Reflectance factor 0.6 -

 Residual dipole 1e-2  

 Magnetic moment
of the earth

7.96e15 · 

 Air density 2.8e-12  

 Drag coefficient 2.0 -

 Satellite Velocity 7.61e3 

 P e r p e n d i c u l a r
surface area 1e-2  

Table 2. Parameters of calculated

disturbance torque

우주 환경의 토크외란은 일반적으로 4가지로 

분류할 수 있으며 중력경도( , Gravity gradient),

태양 복사압( , Solar radiation pressure), 자기

효과( , Magnetic effect) 그리고공기역학적 힘

( , Aerodynamic force)에 의한 토크외란이 

존재한다고 알려져 있다[10,11]. 개략적인 외란의 

크기를 가늠하기 위해 위성이 운용될 조건과 계

산에 사용된 파라미터는 Table 1과 2에 정리하였

다.

3.1 중력경도 외란

궤도상에서 위성에 작용하는 중력의 크기가 

일정하다고 가정하면, 실제 중력이 작용하는 질

량분포와 회전중심 사이의 거리차이가 모멘트 암

의 역할을 하여 위성은 일정한 토크를 받게 된

다. 이러한 중력에 의한 토크외란은 (14)와 같이 

모델링 하여 그 크기를 예측할 수 있다.
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Fig. 2. Gravity gradient disturbance torque

3
0

3
sin(2 )

2
gg z xI I

R

m
t q= - (14)

여기서 는 지구 중력상수,  는 각각  축

의 관성모멘트, 는 궤도반경 그리고 는 항체 

좌표계의 수직 하 방향과 실제 중력이 작용하는 

방향의 사이 각을 뜻한다. 고도에 따른 중력 경

도 외란의 크기를 Fig. 2에 도시하였으며, 운용고

도가 약 380일 때 중력에 의한 외란의 최대

크기는 약 6.4649e-10임을 알 수 있다.

3.2 태양복사 외란

위성의 회전 중심과 압력중심점의 차이로 인

해 발생하는 태양복사 외란은 위성이 받는 태양

복사압력에 의해 발생한다. 이는 태양에 대한 위

성의 자세와 태양의 활동량에 따라 다른 크기를 

갖게 되나, (15)와 같이 간략하게 모델링을 통해 

외란의 최대 크기를 계산할 수 있다.

( )sp p gF C Ct = - , (1 )cos( )s
s

F
F A q i

c
= + (15)

이 때 는 태양상수, 는 빛의 속도, 는 

표면 넓이,   는 압력중심과 중력중심 사이

의 거리, 는 반사계수 그리고 는 태양광의 입사

각을 의미한다. 태양 복사압에 의한 토크외란의 

크기를 태양광 입사각에 대해서 나타내보면 Fig.

3과 같으며 그 크기는 약 2.4625e-09이다.

3.3 자기장 외란

위성의 자기장과 지구 자기장 사이의 상호 간

섭으로 인해 발생되는 자기장 토크외란은 실제로

는 매우 복잡하지만 (16)과 같이 간단한 모델을 

통해 대략적인 크기 계산이 가능하다.

0

2
,m

M
DB B

R
t = = (16)

Fig. 3. Solar pressure disturbance torque

Fig. 4. Magnetic field disturbance torque

여기서 는 위성의 잔류 쌍극자, 는 지구 자

기장 세기, 은 지자기 모멘트, 마지막으로 
는 궤도반경을 의미하며 고도에 따른 외란의 크

기를 Fig. 4에 도시하였다. 자기장에 의한 외란의 

크기가 4.9354e-07으로 외란 중 가장 크며 그 

형태는 사인파형으로 가정할 수 있다[12].

3.4 공기역학적 외란

공기역학적 힘, 즉 항력에 의해 발생되는 토크

외란은 (17)과 같이 모델링이 가능하다.

( )aero p gF C Ct = - , 21

2
dF C AVr= (17)

여기서 는 항력, 는 항력계수, 는 단면적,

는 항체의 속도, 는 공기밀도, 마지막으로 

  는 압력중심과 회전중심 사이의 거리를 

뜻한다. 공력에 의한 토크외란의 크기는 약 

1.6224e-08로 위성이 특정 임무를 위해 자세

를 바꾸지 않고 특정 고도를 유지한다면 일정한 

값을 갖는 것으로 가정할 수 있다. 이와 같이 계

산된 토크외란을 Table 3에 나타내었다. 실제 위

성이 받는 외란을 고려하지 않은 채 이상적인 동
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Gravity
gradient

Solar
pressure

Magnetic
effect

Aero-
dynamic
force

Total Unit

6.46e-10 2.46e-9 4.93e-7 1.62e-8 ≈5e-7 Nm

Table 3. Magnitude of disturbance torque

역학만을 고려하여 자세추정을 할 경우 매우 큰 

오차를 수반할 수 있기 때문에 외란의 크기에 따

라 동역학적 특성을 고려하는 것이 적절한지 판

단할 필요성이 있다. 따라서 외란의 크기와 그에 

대한 공분산( )에 따라 식 기간에서 발생하는 

오차의 크기를 시뮬레이션을 통해 분석하였다.

Ⅳ. 시뮬레이션

SNUSAT-1에 주어진 임무와 설계 파라미터를 

기준으로 시뮬레이션을 수행하였다. SNUSAT-1

은 10x10x20의 크기를 가지고 있으며 무게는 

약 2 , 관성모멘트는   축 순으로 0.003,

0.007, 0.008  · 으로 가정하였다. 또한 자세

센서로는 태양 센서와 지자기센서 및 자이로를 

사용하며 태양 센서의 배치형상은 Fig. 5와 같다.

Fig. 5와 같이 태양센서를 장착하여도 센서의 화

각 문제로 태양을 감지할 수 없는 사각지대가 존

재할 뿐만 아니라 식 기간 또한 존재하므로 태양 

센서의 데이터를 활용 할 수 없는 기간이 추가적

으로 존재하게 된다. 하지만 이러한 기간에서도 

원활한 과학 임무수행을 위해서는 항체는 항상 

정확한 자세추정이 되어야만 한다. 따라서 과학

적 임무를 성공적으로 수행하기 위해 태양센서를 

사용할 수 없는 구간에서도 10deg 이하의 정확

한 자세 추정이 가능해야만 하는 것으로 요구조

건을 설정하였다.

4.1 토크외란의 크기와 공분산에 따른

오차분석

실제 우주 환경에서는 3절에서 언급한 토크외

란들이 존재한다. 이 외란의 크기에 따라 시스템 

모델의 불확실성이 고려되어야 하며, 그 크기를 

잘못 설정할 경우 큰 자세오차를 갖게 된다. 또

한 백색-가우시안 분포가 아닌 사인파형의 외란

으로 가정 하였으므로 계산된 최적 공분산 행렬

이 오차를 최소화 시킬 수 없기 때문에 시뮬레이

션을 통해 발생하는 오차에 대한 분석이 필요하

다.

시뮬레이션은 약 1000초에 걸쳐 진행하였고,

300초 이후에는 태양센서 측정치를 사용할 수 없

Fig. 5. Sun-sensor configuration of SNUSAT-1

Fig. 6. Maximum attitude error versus
dynamic covariance

Fig. 7. Maximum attitude error versus

disturbance

는 구간으로 설정하였다. 또한 토크외란은 가장 

지배적인 영향을 미치는 자기장 외란만을 고려하

여 궤도 주기(1.85e-04 [Hz])를 갖는 사인파형으

로 가정하였다. 외란크기()와 공분산 행

렬의 크기(║║ )에 따라 몬테-카를로 시뮬레

이션(100회)의 앙상블 평균을 이용해 발생할 수 

있는 최대 자세오차(deg)를 Fig. 6, 7에 도시하

였고, RMS 자세오차를 Table 4에 정리하였다.

먼저 3절에서 계산한 크기인 5e-7의 외란
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Fig. 8. Estimated attitude error

이 존재할 경우 제안한 시스템은 공분산 값에 매

우 민감한 시스템임을 Fig. 7을 통해 알 수 있다.

Fig. 6에서 외란이 1e-6로 상대적으로 큰 외

란의 경우 시스템 공분산 행렬의 조절을 통해 식 

기간에서 최대 10deg 수준의 자세오차를 유지할 

수 있을 것으로 예상되지만 설정한 요구조건을온

전히 만족시킬 수 없다. 이는 큐브위성의 관성모

멘트가 아주 작기 때문에 비교적 작은 크기의 외

란에도 큰 각속도 오차가 발생되며 이는 자세오

차로 직결되기 때문이다. 따라서 이와 같이 큰 

외란이 존재할 경우 필터의 시스템 모델로 동역

학을 사용하는 것은 적합하지 않다고 해석할 수 

있다. 3절에서 계산한 크기인 5e-7수준의 외

란이 존재할 경우 공분산 조절을 통해 약 5deg
수준의 자세 오차를 유지할 수 있음을 확인할 

수 있다. 마지막으로 1e-7이하의 작은 토크

외란이 들어올 경우 1deg 오차 이내로 정확한 

자세추정이 가능하며, 이는 외란의 크기가 위성

의 관성모멘트에 비해 작기 때문에 위성의 각속

도에 큰 영향을 미치지 않는 것으로 해석할 수 

있다. Fig. 6을 통해 어떠한 크기의 외란이 작용

하더라도 공분산을 크게 잡을 경우 자세오차가 

감소하는 형태를 알 수 있다. 하지만 공분산의 

크기를 필요 이상으로 크게 잡는다면 필터는 측

정치에 의존하여 자세추정을 하게 된다. 반면 

식 기간에서는 태양센서 정보를 사용할 수 없어 

자세오차가 증가 하므로 필요이상으로 공분산의 

크기를 키울 수 없다. 또한 Fig. 7을 통해 공분

산의 크기를 1e-11이하로 잡을 경우 요구조건으

로 설정한 10deg 이내의 정확도를 만족하지 못

하는 상황이 발생하므로 1e-10에서 1e-2사이 크

기의 공분산을 선택하는 것이 적합하다. 또한 

Table 3의 5e-7보다 큰 1e-6의 크기로 외란이 들

어올 경우 최적 공분산의 크기는 1e-3에서 1e-1

사이에 존재함을 알 수 있다. 이를 바탕으로 최

대 오차와 RMS오차 모두 고려할 경우 본 시스

템의 최적 공분산의 크기는 1e-3 또는 1e-2로 

설정하는 것이 가장 적합한 것으로 판단할 수 

있다.

4.2 일반적인 자세결정 방법과의 비교

4.1절에서 구한 시스템 공분산 행렬을 사용하

여, 기존의 방법과 제안한 방법의 알고리즘을 

비교한 결과는 아래와 같다. 시뮬레이션은 한 

주기인 90분 동안 수행하였고, Table 1과 같은 

궤도정보를 이용하였다. 주어진 궤도에 따른 식 

기간 및 자세오차, 각속도 오차를 Fig. 8, 9에 

도시하였으며 음영 처리된 부분은 식 기간을 나

타낸다. 일반적인 방법의 경우 토크외란과 자이

로 바이어스를 하나로 가정하여 보정한다. 하지

만 모델에서 고려되지 않은 토크 외란은 실제 

위성의 자세에 영향을 미치는 성분 이므로 바이

어스와는 별개로 추정하여 보정해주어야 더욱 

정확한 자세추정이 가능한 것을 알 수 있다. 제

안된 알고리즘은 토크 외란에 의한 각속도를 지

속적으로 보상해주기 때문에 Fig. 8, 9 와 같이 

자세뿐만 아니라 각속도의 오차 또한 감소한 것

을 알 수 있다. 이와 같이 관성모멘트가 작은 
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Fig. 9. Estimated angular velocity

큐브 위성의 경우 작은 외란에도 큰 자세오차를 

유발할 수 있기　 때문에 오일러 공식을 사용할 

경우 외란에 의한 각속도 오차 항을 상태변수로 

추가하여 더욱 향상된 자세추정 성능을 얻을 수 

있다.

Ⅴ. 결 론

본 연구에서는 인공위성의 일반적인 자세결정 

알고리즘을 기반으로 하여 동역학적 특성을 고려

하여 칼만 필터의 시스템 모델로 확장하였다. 오

차의 형태는 기존의 알고리즘과 제안한 알고리즘 

모두 식 기간의 길이에 비례하여 증가하는 형태

를 가진다. 식 기간에서 태양 센서의 측정치를 

사용하지 못하기 때문에 일반적인 알고리즘은  

가관측성이 낮은 상태에서는 상대적으로 부정확

한 자세 추정으로 인해 임무를 성공적으로 수행

할 수 없다. 반면 토크 외란과 위성의 동역학적 

특성을 고려한 알고리즘은 식 기간에서도 비교적 

정확한 자세추정이 가능함을 시뮬레이션을 통해 

검증하였다. 더 나아가 실제 우주환경에서 받게 

될 외란의 다양한 크기와 필터 모델의 공분산에 

따라 발생하는 오차 수준에 대하여 분석하였으며 

이를 바탕으로 동역학적 특성을 시스템 모델로 

고려하는 것의 적합여부를 판단하였다. 위성은 

그 형상, 크기, 자세 그리고 궤도에 따라 각기 다

른 형태와 크기의 토크외란을 받는다. 따라서 외

란의 크기가 위성의 관성모멘트 보다 상대적으로 

클 경우 오일러 회전공식을 시스템 모델로 사용

하는 것이 부적함을 확인하였다.

크기가 작은 큐브위성이 탑재체의 제한으로 

인하여 태양 센서와 자기 센서 및 자이로만을 이

용할 경우 주 자세 센서인 태양 센서 데이터 사

용이 불가능 하다면 가관측성이 떨어져서 부정확

한 자세추정으로 식 기간에서 임무를 성공적으로 

수행할 수 없다. 이에 대한 방안으로 위성의 동

역학적 특성을 시스템모델로 추가함과 동시에 외

란의 크기를 예측하였다. 이를 바탕으로 가장 적

합한 시스템 공분산의 크기를 선정하여 상대적으

로 정확한 자세추정이 가능함을 보였다. 본 연구

에서는 시스템모델의 초기 불확실성만을 반영하

였으나 실제 위성 운용을 위해서는 외란의 크기

에 따라 공분산 값을 조절할 수 있는 적응필터에 

대한 연구가 추가적으로 가능 할 것으로 보인다.
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