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ABSTRACT

In these days, demand for agile spacecraft is gradually increasing, due to the fact that

agile spacecraft can improve mission capability. In this paper, an attitude control logic

based on reaction wheels that can enhance agility of spacecraft is proposed. Three methods

are suggested, and all three or part of them can be integrated to the existing attitude

control system. First, a feedforward/feedback controller is introduced, and its pros and cons

are provided, compared to the conventional feedback controller. Second, an attitude

command generation method that fully utilizes torque/momentum capacities of reaction

wheels is proposed. Third, a torque (current) control mode for internal wheel control is

introduced. Numerical results verify that the settling time can be significantly reduced by

employing the feedforward/feedback control method, especially for large angle maneuver.

록

고기동 성은 상획득수량 등의 주요 임무성능을 향상시킬 수 있는 진보된 성으로,

특히 지구 측분야에서 그 수요가 꾸 히 증 되고 있다. 본 논문은 고-토크 리액션휠을

장착한 성의 기동성능을 높일 수 있는 자세제어 기법을 연구한다. 크게 3가지의 서로 독

립된 방법을 제안하며, 성 자세제어 시스템에 따라 모든 방법을 용하거나 1-2개 방법

만 용하는 것도 가능하다. 각 방법을 요약하면 다음과 같다. 첫 번째로, 기존 피드백 제

어기에 피드포워드(자세명령) 입력을 추가한 피드포워드/피드백 제어기를 소개하고 그 장

단 을 요약한다. 두 번째로, 리액션휠 클러스터의 토크/모멘텀 용량을 최 한 활용하는 방

법을 제안한다. 세 번째로, 마찰토크를 보상하는 토크기반 리액션휠 제어기법을 소개한다.

시뮬 이션을 통해 기존 피드백 제어기에 비해, 피드포워드/피드백 제어기를 용 시 기동

성이 향상됨을 확인하 다. 특히, 기동각이 클 때, 정착시간 감소가 두드러짐을 확인하 다.

Key Words : Attitude Control(자세제어), Feedforward(피드포워드), Feedback(피드백),

Attitude Command Profile(자세명령 로 일), Agile Satellite(고기동 성)
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Ⅰ. 서 론

성 자세제어에 한 연구는 이미 1970년

후반부터 수행되어 다양한 자세기법이 제안되고

있다[1-6]. 이 가장 리 사용되는 자세제어 기

법에는 쿼터니언 피드백 제어기(quaternion feed-

back controller)가 있다. 쿼터니언 피드백 제어기

는 간단한 구조와 함께 모델오차에 강건한 장

이 있다. Wie et al.[2]은 쿼터니언 피드백 제어

기의 비례-미분(proportional-derivative) 이득 4

가지 종류를 제안하고, 피드백 제어기의 근 안

정성(asymptotic stability)을 증명하 다.

피드백 제어기는 외란과 모델오차에 해 강건

하지만, 기동시간 측면에서 단 이 있다. 특히 큰

각 기동 시(large angle maneuver), 구동기 토크

포화(torque saturation)와 작은 이득(small gain)

으로 기동시간이 길어진다. 이 문제를 해결하는

실용 인 방법들로 과도응답 구간(transient

response)에서 이득을 조정하는 방법[7] 등이 있

으나, 이득 조정 시 에서 토크명령이 불연속

이게 되는 등의 문제를 야기할 수 있다.

최단시간 기동(time-optimal maneuver)을

한 방법으로는 피드포워드(feedforward) 입력을

사용하는 것이 표 이다[3,8,9]. 이 방법은 기동

시간을 최소화하는 토크명령을 미리 계산하여 자

세제어의 참조치(reference)로 사용한다. 실제로

Apollo와 Skylab 임무의 큰각 기동에서 빠른 기

동을 해 피드포워드 입력이 사용되었다[2]. 비

교 최근의 임무인 Orbview-4[10], LSPIM[11],

PROBA-2[12], Cassini[13], Pleiades[14]에서도

피드포워드 입력을 용하 다. 특히 Pleiades

성은 0.5 Hz에 달하는 제어기 역폭과 제어모멘

텀자이로 구동기를 이 으로 약 1000x1000 km2

역에서 20개에 달하는 표 을 촬 가능한 것

으로 알려져 있다.

피드포워드 방식의 단 은 모델 오차나 외란에

해 안정성이 떨어지는 이다. 모델기반으로

피드포워드 명령을 생성하는데, 실제 환경에서

모델오차가 큰 경우에는 원래 의도한 궤 에서

차 벗어나게 된다. 이에 피드백 방식을 추가해

안정성을 증가시킨 피드포워드/피드백 제어기가

주로 사용된다[3,5,15]. 피드포워드/피드백 제어기

는 외란이나 모델오차로 인한 자세 각속도 추

종 오차를 피드백 방식으로 보상한다.

본 논문은 rest-to-rest 기동에서 피드백 제어

기와 피드포워드/피드백 제어기 간 기동성능을

비교한다. 기존 논문들은 피드백 는 피드포워

드/피드백 제어기 한 가지에만 집 하 으나, 본

논문은 각각을 제시하고 동일한 시뮬 이션 환경

에서의 성능분석을 수행한다. 한 리액션휠 탑

재 시 기동성을 더 향상시킬 수 있는 두 가지 방

법을 제안한다. 리액션휠은 제어모멘텀자이로의

특이 회피와 같은 복잡한 명령분배로직이 불필

요하여, 성체 성모멘트가 작을 경우 여 히

고기동 성용 구동기로 합할 수 있다.

첫 번째 기동성 향상 방안으로, 성체 3축 토

크/모멘텀을 최 화하는 방법을 설명한다. 같은

개수의 리액션휠이라도 배치에 따라 토크/모멘텀

엔빌로 [16]가 변하므로, 회 축에 한 최 토

크/모멘텀 값을 구하는 것이 기동성 향상에 요

하다. 두 번째로, 리액션휠 내부루 제어방식인

모멘텀제어와 토크제어 방식[17,18]을 각각 서술

하고, 각 제어 방식의 장단 을 요약한다. 이

토크제어 방식은 휠 마찰력을 직 보상하는 등

휠 모델을 극 으로 제어기에 반 하는 방식으

로 기동성 향상에 기여할 수 있다. 따라서 본 논

문에서는 토크제어 방식을 용한다.

본 논문의 구성은 다음과 같다. 2장에서는 기

존 쿼터니언 비례-미분 피드백 제어기를 요약한

다. 3장에서는 피드포워드 형태가 추가된, 본 논

문에 용될 피드포워드/피드백 제어기를 설명한

다. 4장에서는 시뮬 이션을 통해 피드포워드/피

드백 제어기의 기동시간 측면 이 을 확인한다.

마지막으로 5장에 결론을 서술한다.

Ⅱ. 쿼터니언 피드백 제어기

기존 쿼터니언 비례-미분(PD) 피드백 제어기

(이하 피드백 제어기)를 소개한다. Fig. 1은 피드

백 제어기를 포함한 자세제어 블록 다이어그램을

나타낸다. 자세 스텝명령 를 추종하기 한

자세제어기 블록은 Attitude Controller로 표기되

어 있다. 자세제어기는 자세오차 와 각속도 값

을 입력받아 토크명령 을 산출한다. 이 때

자이로스코픽(gyroscopic) 토크 와 휠 마찰력

보상 토크 를 함께 보상할 수 있다. 다만, 본

논문에서는 성이 zero-biased momentum 상태

이고, 외란의 향이 미미하다고 가정하여 의

크기가 무시할 만하다. 같은 맥락으로 본 논문에

서는 분(I) 제어기 성분을 용하지 않았다. 하

지만 외란 향이 크거나, 휠 동역학 모델로

체 시스템 모델이 기존의 Type-1 시스템에서 멀

어지면 정상상태오차를 무시할 수 없고, 분 제

어기 사용이 필요하다. 다만, 이때는 기동성이 희

생될 수 있으므로 추가 분석이 필요하다.
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Fig. 1. Feedback control for reaction

wheels-based spacecraft system

토크명령 생성 일반 인 이득 설정 방법을

설명한다. 먼 피드백 토크명령은 다음과 같다.

 (1)

여기서  ⊗
는 쿼터니언 자세 오차를 나

타내고, 는 비례이득 행렬, 는 미분이득 행

렬을 나타낸다. 비례-미분 이득행렬은 다음과 같

이 설정될 수 있다[2,7].

  
 (2)

   (3)

  


(4)

여기서 는 고유진동수(natural frequency), 

는 감쇠계수(damping ratio), 는 성모멘트, 

는 정착 시간(settling time)을 나타낸다.

본 논문에서는   인 critically damped 시스

템을 가정한다. 한편, 실제로 토크명령은 구동기

제한조건(최 토크)에 따라 구속되어 있다. 따라

서 정착 시간 는 기동각에 따라 bang-bang,

bang-off-bang으로 구분해 계산되어야 한다[19].

자세제어 이득은 정착 시간 와 식 (2-4)를 통

해 설정할 수 있다.

Figures 2와 3은 피드백 자세제어기를 이용한

rest-to-rest 시뮬 이션 결과이다. 여기서 기

자세는 0°, 목표 자세는 10°이고, 성의 최 각

속도는 2.04°/s, 최 각가속도는 0.24°/s2로 설정

하 다. 시뮬 이션 결과 open-loop 제어기 결과

에 비해 피드백 제어기를 이용했을 때 정착 시간

이 길어지는 것을 확인할 수 있다. 이유는 Fig. 4

에서 확인할 수 있는데, 피드백 제어기는 open-

loop 제어기와 달리 bang-bang 형 경계의 제

어입력을 불연속 으로 가져갈 수 없기 때문이

다. 한 목표 자세에 다가갈수록 토크 크기가

작아져 수렴 속도가 늦어지게 된다[7].

Fig. 2. Euler angles with ideal open-loop

control and feedback control

Fig. 3. Euler angle errors with ideal open-

loop control and feedback control

본 논문은 앞서 살펴본 피드백 제어기의 정착

시간 증가를 막기 해, 각가속도 피드포워드 입

력과 자세/각속도 참조치(reference)를 추가한 피

드포워드/피드백 제어방식을[3,5,15] 성 자세제

어에 용한다. 한 리액션휠을 구동기로 용

시 기동성을 더 향상시키는 방안을 제안한다.

Fig. 4. Torque commands from ideal open-

loop control and feedback control
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Ⅲ. 고기동 자세제어 기법

본 장에서는 피드포워드 입력이 추가된 피드포

워드/피드백 자세제어기를 소개한다(3.1장). 그리

고 자세명령생성 단계에서 리액션휠의 토크/모멘

텀을 최 한 활용하는 방법을 소개한다(3.2장).

마지막으로 리액션휠 제어 시 토크제어 방식과

모멘텀제어 방식을 각각 소개한다(3.3장).

3.1 피드포워드/피드백 자세제어기

Figure 5는 피드포워드/피드백 제어기가 추가

된 자세제어 블록 다이어그램을 나타낸다. Fig. 5

의 자세명령 로 일(attitude command profile)

은 Fig. 1의 스텝 입력과 달리 시간에 따른 함수

로 주어지며, 오 라인이나 온라인에서 계산된다.

자세한 자세명령 생성 알고리즘은 참고문헌 [19]

를 참고한다. 자세제어기에는 총 3개의 입력이

달되는데, 자세 오차 , 각속도 오차 ,

각가속도 명령 으로 구성되며, 토크명령은 다

음과 같이 계산된다.

  (5)

식 (5)의 토크명령을 요소별로 나 면 다음과

같다. 각가속도 명령은 성모멘트 행렬과 곱해

져 토크명령요소로 사용되며, 자세/각속도 명령

은 재 시간의 자세/각속도 참조치로 사용된다.

만약 이상 인(ideal) 상황이라면(모델오차나 외

란이 없을 때), 피드포워드 명령만으로 목표 자

세에 도달할 수 있지만, 실제(real) 상황에서는

모델오차와 외란이 존재하므로 Fig. 5와 같은 피

드백 형태의 제어가 필수 이다.

피드포워드/피드백 제어기의 비례-미분 이득

설정 방법은 피드백 제어기와 다소 다르다. 피드

백 제어기는 식 (2)-(4)와 같이 목표 자세에 따

Fig. 5. Feedforward/feedback control for

reaction wheels-based spacecraft

system

라 이득 값을 변경한다. 하지만 피드포워드/피드

백 제어기에서의 이득 값은 모델오차 외란으

로 인한 추종 오차를 감소시키는 것이 목 이다.

따라서 기동각에 한 이득 값 조 이 덜 요구된

다. 실제로 참고문헌 [3], [13]은 기동각에 계없

이 제어기 이득을 동일하게 용하는 것으로 확

인된다. 본 논문에서도 모든 기동에 해 동일한

제어기 이득을 용한다.

3.2 고기동 자세명령생성

고기동 성의 자세명령은 기본 으로 기동시

간을 최소화하는 것이 목 이다. 하지만, 이때 여

러 제약조건을 고려해야 한다. 제약조건은 크게

두 가지 벨( 성체 벨과 구동기 벨)로 주

어질 수 있다. 성체 벨의 제약조건에는 최

각가속도, 최 각속도, 성체 고유진동수가 있

고, 구동기 벨의 제약조건에는 구동기 성능(최

토크/최 모멘텀)과 구동기 배치가 있다.

이 어떤 벨로 제약조건이 주어지는가에 따

라 자세명령 생성 방법이 다르다. 일반 으로 구

동기 벨에서 자세명령을 생성할 때가 성체

벨에서 생성할 때보다 복잡하다. 그 이유는 구

동기 벨에서 성체 벨로 제약조건을 변환할

때 구동기 배치, 토크 분배방식(-norm/∞

-norm) 등을 고려해야하기 때문이다. 하지만 기

동성 측면에서는 구동기 벨에서 자세명령을 생

성하는 것이 유리하다. 그 이유는 상 벨(

성체 벨)에서 제약조건을 정할 때는 모든 하

벨(구동기 벨) 제약조건이 만족되도록, 보수

인 해(conservative solution)를 용하기 때문

이다. 따라서 상 벨의 최 각가속도/최 각

속도 값은 하 벨로 생성했을 때보다 작아지

고, 기동성이 하된다.

본 논문에서는 구동기 벨의 제약조건이 주

어졌을 때의 자세명령생성 방법을 설명한다. 다

만 구동기 벨의 제약조건을 성체 벨의 제

약조건으로 변환하는 과정만 제안한다. 성체

벨의 제약조건에서 자세명령을 생성하는 방법

은 참고문헌 [19]에서 찾아볼 수 있다.

3.2.1 고유축에 따른 명령토크 방향

임의의 두 자세 간 변환은 고유축(eigen-axis)

과 회 각(rotation angle)으로 정의할 수 있다.

이때 기동은 고유축을 따라 이루어질 때 최소 회

각으로 이루어진다. 본 논문에서도 이러한 고

유축 기동(eigen-axis maneuver)을 가정한다.

본 에서는 고유축 으로 회 하기 한 명

령토크 방향 을 계산하는 방법을 설명한다.
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성 성모멘트 3축 성분이 동일하면   계

를 만족하지만, 성모멘트 성분이 서로 다르면

명령토크 방향이 고유축과 다르게 된다. 먼 고

유축 벡터 는 다음과 같이 계산된다.

  ⊗


 

 



cos




(6)

 sin (7)

  cos (8)

여기서 는 성의 목표 쿼터니언, 는

성의 기 쿼터니언, 는 목표 쿼터니언과 기

쿼터니언 간의 오차 쿼터니언, 는 고유축에서

정의된 회 각이다.

성의 고유축 벡터에 성모멘트 행렬을 곱한

뒤 그 크기를 나 면 명령토크 방향(단 벡터)을

구할 수 있다.

  ∥∥ (9)

여기서 는 성의 성모멘트 행렬, 은

성에 작용하는 토크 벡터의 단 벡터이다.

3.2.2 토크 방향에 한 최 토크/최 모멘텀

토크 방향에 해 리액션휠 클러스터가 성체

에 달할 수 있는 최 토크/최 모멘텀을 계산

한다. 최 토크/최 모멘텀은 각각 성의 최

각가속도/최 각속도와 련된다.

본 논문에서 가정한 리액션휠 배치는 Fig. 6과

같다. 그림에서 는 휠 클러스터의 skew 각이

다. 휠 장착각에 따라 휠 토크가 성 3축 토크

로 변환되는 비율이 달라지며, 이는 아래 행렬

과 같이 나타낼 수 있다.

Fig. 6. Reaction wheels configuration example

 











   

   

   

(10)

여기서   는 각 리액션휠의 방

(azimuth) 방향 배치 각도이고,   기호는

각각 cosine, sine 값을 나타낸다.

먼 , 명령토크 방향에 따른 성 최 토크를

계산한다. 명령토크 방향 [3x1 벡터]으로 토크

를 발생시키기 한 리액션휠 토크 [4x1

벡터]는 다음과 같이 구할 수 있다.

 
max

 


 

(11)

여기서 
  

 
 는 의사 역행렬

(pseudo-inverse matrix)을 나타내고, max

연산자는 벡터 최 값을 출력한다. 계산된

의 벡터 성분 최 값은 1이다. 최종 으

로, 휠의 최 토크 max를 에 곱하고

 행렬을 곱하면, 명령토크 방향 으로의

성 최 토크 max[3x1]를 구할 수 있다.

max max  (12)

다음으로, 최 모멘텀 값은 성의 최 회

각속도와 연 된다. 먼 최 모멘텀 방향 는

명령토크 방향 과 같다.

   (13)

후속 과정은 성 최 토크를 구하는 식 (11),

(12)와 동일하다. 결과식만 요약하면 다음과 같

다.

 
max

 


 

(14)

max max  (15)

여기서 [4x1]은 식 (11)의 

[4x1]과 유사하다. 식 (15)의 max는 휠의 최

모멘텀을 나타낸다.

한편, 본 장에서의 ‘최 토크’, ‘최 모멘텀’은

각각 -norm 방식으로 토크/모멘텀을 휠로 분

배할 때 ‘최 ’임을 의미한다. ∞-norm 방식의
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분배는 -norm 방식보다 큰 최 토크/모멘텀

를 낼 수 있다[16,20]. 하지만 ∞-norm 해는 

-norm의 식 (11)과 같은 closed-form 형태가 아

니므로 수치 으로 구해야 한다[16].

3.2.3 고유축에 한 최 각가속도/최 각속도

식 (12)와 (15)로 구해진 성체 최 토크/최

모멘텀[3x1 벡터]을 기반으로, 고유축에 한 최

각가속도/최 각속도[1x1 스칼라]를 계산할 수

있다. 최 토크/최 모멘텀을 성모멘텀 역행렬

과 곱하면 3축에 한 최 각가속도/최 각속도

를 계산할 수 있다. 이후 2-norm 값을 계산하면

1축에 한 최 각가속도/최 각속도를 계산할

수 있다.

max max (16)

max ∥max∥ (17)

max 
max (18)

max ∥max∥ (19)

여기서 max는 성체 최 각가속도[3x1]을

나타내고 max는 고유축에 한 1축 최 각

가속도[1x1]을 나타낸다. max와 max는 각각

3축과 1축에 한 최 각속도를 나타낸다. 식

(18)의    ≤ 는 휠의 0 RPM을 지나는

zero-crossing을 이거나 모멘텀 포화를 막기

한 계수로 본 논문에서는 0.5를 용하 다.

Zero-crossing에서는 휠에 정지 마찰력이 작용

한다. 따라서 자세지향 오차와 지터가 커질 수

있다. 극복 방안에는 본 논문처럼 휠 모멘텀 운

용 역을 최 한 한쪽방향(시계방향 회 는

반시계방향 회 )으로 제한하거나, null 토크를

이용해 휠 nominal 속도를 유지하거나, 아니면

zero-crossing이 불가피할 시 아 빠른 속도로

해당 역을 통과하는 방법이 있다.

3.3 리액션휠 제어 기법

본 장에서는 리액션휠 내부루 (inner-loop)

제어 기법을 요약한다. 기법에는 토크 제어 방식

과 모멘텀 제어 방식[17,18]이 있다.

3.3.1 모멘텀 제어 방식

모멘텀 제어 방식은 휠의 모멘텀 는 각속도

를 명령값(reference)으로 받아 이를 추종하는 제

어 방식이다. 자세히 말하면, 외부루 에서 주어

진 토크명령을 휠의 모멘텀 변화량으로 환산해

휠 모멘텀 참조치를 계산하고 이를 추종한다.

Fig. 7. Momentum control approach for

reaction wheel control

Fig. 7과 같이 비례- 분(proportional-integrate)

제어기가 일반 으로 사용된다. Fig. 7에서 휠 명

령토크  외의 휠 내부 외란토크로는 휠의 마

찰토크(쿨롱마찰 성마찰)와 모터에서 발생

하는 토크 리 모델을 반 하 다. 참고로 자세

한 휠 모델은 참고문헌 [21]을 참조하기 바란다.

한편, 고기동 성에는 모멘텀 제어 방식을 단

독으로 사용하는 것이 합하지 않다. 성 기동

성이 크기 때문에 휠의 속도명령 변화가 심한데,

이를 비례- 분 제어기로 추종하기에는 속도가

충분하지 않다.

3.3.2 토크 제어 방식

토크 제어 방식은 모멘텀 제어 방식과 달리,

외부루 에서 출력된 토크 명령에 휠의 마찰토크

추정치[22]를 보상[23]하고, 이를 직 휠 명령토

크로 사용하는 방식이다. Fig. 8에 토크 제어 방

식을 이용한 블록 다이어그램을 나타내었다.

휠 명령토크를 분기 없이 바로 생성하기에

모멘텀 제어 방식에 비해 기동성 측면에서 효과

이다. 하지만, 필요한 토크를 정확히 구하기

해서는 정확한 휠 모델이 필요하다. 참고문헌

[24]에서는 측정된 휠 속도와 정상상태 휠 속도

를 이용한 때의 마찰보상 피드포워드 제어기

에 미치는 성능을 분석하 다. 참고문헌 [16],

[20]에서는 휠 모델오차 향을 이기 해 모

멘텀 제어 루 를 제어기에 추가하 다. 한편 본

논문에서는, 간단히 토크제어루 만을 휠 내부루

에 용하고 성능을 확인하 다.

Fig. 8. Torque control approach for reaction

wheel control
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Ⅳ. 시뮬 이션 제

4.1 시뮬 이션 환경

본 장에서는 rest-to-rest 기동에서 피드백 제

어기와 피드포워드/피드백 제어기의 성능을 비교

한다. 정착시간(settling time) 비교가 주요 목

이다.

Table 1은 시뮬 이션 환경을 나타낸다. 기동

시나리오는 기동각에 따라 작은각(small angle),

큰각(large angle) 기동으로 나 다. 피드백 제어

기의 이득 설정을 한 정착시간 는 이상 인

open-loop 제어기 값으로부터 산출한다. Table 2

는 리액션휠 라미터를 나타낸다. 본 논문은 제

어기 간 성능비교가 주요 목 이기에, 휠 토크

제어 시 마찰 계수는 정확히 알고 보상한다고 간

단히 가정하 다.

4.2 작은 각 기동(Small angle maneuver)

본 장에서는 작은각 기동 시나리오에 해 제

어기 간 제어 성능을 비교한다. 기 자세는

[0,0,0]°이고 목표 자세는 [10,5,0]°이다. 피드포워

드/피드백 제어기의 자세명령 생성 시 사용되는

최 각가속도 max , 최 각속도 max는 식

(17)과 (19)에서 계산된 값의 95%를 사용하 다.

5% 마진은 식 (5)의 피드백 성분을 해 남겨두

는데, 휠 마찰보상과 gyroscopic 토크 보상, 그리

고 각종 모델오차를 고려하는데 사용된다.

Parameters Values Units

Moment of Inertia [0.1, 0.1, 0.2]  ∙

Maximum Torque 1.2 

Maximum Momentum 24 

Viscous Fric. Coeff. 4.83×10-6  ∙sec

Coulomb Fric. Coeff. 8.8×10-4 

Torque Ripple Const. 0.05

Table 2. Reaction wheel parameters

Figures 9-11은 시뮬 이션 결과를 나타낸다.

Fig. 9는 성 자세, Fig. 10은 목표 자세에 한

자세 오차, Fig. 11은 리액션휠 별 토크명령을 나

타낸다. 시뮬 이션 결과, 이상 인 open-loop 제

어기의 정착 시간이 13.9 이고, 피드포워드/피드

백 제어기 용 시 14.0 , 피드백 제어기 용

시 23.5 로 산출되었다. 참고로 정착시간 계산을

한 자세오차 경계는 0.01도로 설정하 다. 피드

포워드 입력을 사용할 때 피드백 제어기만 사용

했을 때에 비해 빠르게 목표 자세에 도달하는 것

을 볼 수 있다. Fig. 11의 토크명령 그래 에서도

이 차이를 볼 수 있다. 피드포워드 입력 사용 시

7 와 14 근처에서 토크명령을 빠르게 스 칭

할 수 있고 정착시간을 이게 된다.

제어기 간 정착시간 차이는 부분 각 제어기

의 이득 설정에 사용된 고유진동수  차이에서

Parameters Values Units

Attitude Command Freq. 100 

Torque Control Freq.

(Outer-Loop)
100 

Wheel Control Freq.

(Inner-Loop)
100 

Satellite Moment of Inertia [600, 600, 400]  ∙

Reaction Wheels Skew Angle 20 °

Parameters Small angle Large angle Units

Initial Attitude [0, 0, 0] [0, 0, 0] °

Final Attitude [10, 5, 0] [40, 20, 0] °

Feedback Controller

 13.9 31.4 sec

 [381, 381, 254] [73, 73, 49] 

 [677, 677, 451] [296, 296, 197]  ∙

Feedforward/Feedback

Controller

 4 sec

 [4805, 4805, 3203] 

 [2402, 2402, 1602]  ∙

Table 1. Simulation conditions
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Fig. 9. Small angle maneuver: Euler angles

Fig. 10. Small angle maneuver: Euler angle

errors

기인한다. 고유진동수가 클수록 제어기 역폭

(bandwidth, BW)이 커지고 빠른 수렴을 기 할

수 있다. 본 논문에서 피드백 제어기는 open-

loop에서 측하는 정착시간을 기반으로 고유진

동수를 산출하는데(식 (4))[2,7], 이 값이 피드포

워드/피드백 제어기의 고유진동수에 비해 부분

작다. 참고로 본 제에서의 제어기 역폭은 각

각 0.05 Hz, 0.19 Hz이다.

한편, 역폭이 클 때 주의해야 할 은 유연

모드와의 공진(resonance)이다. 태양 지 이나

데이터링크 붐 등으로 인해 성체의 고유진동수

가 낮아지는데, 제어기 역폭이 높아지면 공진

이 발생할 수 있다. 따라서 피드포워드/피드백

제어기 용 시에는 폐루 제어기 역폭을

무 높게 잡지 않아야 한다. 한, 피드포워드 입

력으로 사용되는 각가속도 피드포워드 명령도 주

수 역 제한이 필요한데, 이를 고려하는 방법

입력성형 방법을 [19]에서 설명하고 있다.
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Fig. 11. Small angle maneuver: Reaction

wheel torque commands

4.3 큰 각 기동 (Large angle maneuver)

본 장에서는 큰각 기동 시나리오에 해 피드

백 제어기와 피드포워드/피드백 제어기 간 제어

성능을 비교한다. 기 자세는 [0,0,0]°이고 목표

자세는 [40,20,0]°이다.

Figures 12~14는 시뮬 이션 결과를 나타낸다.

Fig. 12는 성 자세 변화, Fig. 13은 자세 오차,

Fig. 14는 토크명령을 나타낸다. 시뮬 이션 결

과, 이상 인 open-loop 제어기의 정착 시간이

31.4 이고, 피드포워드/피드백 제어기 용 시

32.2 , 피드백 제어기 용 시 56.1 로 산출되

었다. 피드포워드/피드백 제어기는 큰각 기동에

서도 이상 인 open-loop 제어기와의 정착 시간

차이가 약 1 로 큰 차이가 없음을 확인할 수 있

다. 반면 피드백 제어기만 사용 시 큰각 기동에

Fig. 12. Large angle maneuver: Euler angles
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Fig. 13. Large angle maneuver: Euler angle

errors

Fig. 14. Large angle maneuver: Reaction

wheel torque commands

서 정착시간 차이가 확연히 벌어지는 것을 볼 수

있다. 이는 Fig. 14의 토크명령 그래 에 확연히

나타나는데, 피드백 제어기는 기동각이 클 때, 작

은 비례-미분 이득 값을 사용하기 때문이다. 반

면, 피드포워드/피드백 제어기는 bang-bang 형

태의 피드포워드 입력을 추종하며 목표 자세로의

빠른 수렴이 가능하다.

Ⅴ. 결 론

본 논문은 성 자세 기동에서 기동성을 높이

기 해 피드포워드/피드백 제어기를 용하

다. 한 리액션휠 구동기 용 시의 피드포워드

(자세명령) 생성 방법을 제안하 다. 시뮬 이션

을 통해 기존 피드백 제어기에서 명령토크의 빠

른 스 칭 불가로 인해 정착시간 증가가 나타남

을 확인하 다. 특히 큰각(large angle) 기동 시

비례-미분 이득이 불충분하여 최종 수렴시간이

크게 증가되었다. 반면 피드포워드/피드백 제어

기는 최단시간 피드포워드 명령을 추종하며 정착

시간을 효과 으로 단축함을 확인하 다.

본 논문은 한정된 기동 시나리오에 해서만

제어기 성능을 분석하 다. 즉, 실제 성의 모델

오차요소(휠 모델 오차, 성체 유연구조 고려,

외부 외란토크)를 포함하지 않았다. 따라서 실제

제어기로의 용을 해서는 다양한 시뮬 이션

환경에 한 몬테카를로(Monte Carlo) 시뮬 이

션이 필요하다. 하지만, 이미 과거/ 재의 국외

고기동 성들이 기동성을 높이기 한 방법으로

피드포워드 입력을 다수 용하고 있는 을 참

고할 때, 본 논문에서 제안한 제어 기법도 향후

모델오차와 외란요소에 한 안정성 분석 후 고

기동 성에 용 가능할 것으로 단된다.
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