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ABSTRACT

An analytical solution to generate attitude command profile for agile spacecraft is

proposed. In realistic environment, obtaining analytical minimum-time optimal solution is

very difficult because of following constraints―: 1) actuator saturation, 2) flexible mode

excitation, 3) uplink command bandwidth limit. For that reasons, this paper applies two

simplifications, an eigen-axis rotation and a finite-jerk approximated profile, to derive the

solution in an analytical manner. The resulting attitude profile can be used as a

feedforward or reference input to on-board attitude controller, and it can enhance spacecraft

agility. Equations of attitude command profile are derived in two general boundary

conditions: rest-to-rest maneuver and spin-to-spin maneuver. Simulation results

demonstrate that the initial and final boundary conditions, in terms of time, attitude, and

angular velocities, are well satisfied with the proposed analytical solution. The derived

attitude command generation algorithm may be used to minimize a number of parameters to

be uploaded to spacecraft or to automate a sequence of attitude command generation

on-board.

록

본 논문은 인공 성의 자세명령을 해석 으로 생성하는 기법을 제안한다. 실제 성에서

는 1) 구동기 성능, 2) 성체 유연구조, 3) 원격명령 데이터크기 등과 같은 제한조건들이

존재하고, 이로 인해 해석 인 자세명령 해를 구하기 어렵다. 따라서 본 논문에서는 고유축

회 , 로 일 형상화를 통해 문제를 단순화하는 방법을 제안하고, 최종 으로 해석 해

를 유도하 다. 생성된 자세명령은 온-보드 자세제어기의 피드포워드 입력 형태로 사용되

어 성의 기동성을 높일 수 있다. 각속도 경계조건에 따라 rest-to-rest 기동과 spin-

to-spin 기동으로 나 어 자세명령 해를 유도하 다. 시뮬 이션 제를 통해 제안된 자세

명령생성 기법이 구동기 제한조건을 지키면서 기/최종 시간에서의 경계조건도 잘 만족하

는 것을 확인하 다. 제안된 해석 해는 자세명령을 비교 은 수의 라미터로 구 할

수 있어 원격명령 데이터크기 측면에서 경쟁력이 있다. 한, 해석 해로 반복계산이 필요

없어 온-보드 자세명령생성 자동화에도 기여할 수 있을 것으로 단된다.
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Ⅰ. 서 론

최근 고기동 성(agile satellite)에 한 소요

가 증 되고 있다. 성 기동성(agility)은 성이

자세(attitude)를 얼마나 빠르게 바꿀 수 있는지를

나타내는 지표이다[1]. 고기동 성은 기동

성에 비해 더 많은 지상표 을 같은 시간동안 촬

할 수 있다[2]. 상업용/군용 성 등 다양한 용

도로 고기동 성이 개발/운용되고 있다. 국외 임

무에는 Pleiades( 랑스)[3-5], COSMO-SkyMed

2세 (이탈리아), Worldview(미국), TECSAR(이

스라엘) 등이 있다. 국내에서도 다목 실용 성

3/3A호[6] 등 고기동 성에 한 심이 꾸 히

증 되고 있다.

성 고기동화를 해서는 H/W S/W 기술

고도화가 모두 필요하다. 먼 H/W(구동기)로는

고-토크 리액션휠(reaction wheel)[7]이나 제어모

멘텀자이로(control momentum gyro)[3,8] 탑재가

필요하다. S/W(자세제어기법) 부분에서는 기존

피드백(feedback) 단일 제어기 형태[9,10]에서 벗

어난 피드포워드(feedforward) + 피드백형태의

제어방식을 용할 수 있다. 이 방식에서는 개루

(open-loop) 형태의 자세명령을 피드포워드 형

태로 사용한다. 피드백 루 는 실제 성 환경에

서 발생하는 내/외부 토크외란을 보상하는데 사

용된다[11-13].

최단시간(min-time) 기동을 한 최 자세제어

에 한 연구는 1970년 후반부터 활발히 진행

되었다. Junkins and Turner[14]는 강체모델

(rigid model)에 한 큰각 기동(large angle

maneuver) 문제를 two-point boundary-value

problem (TPBVP) 형태로 공식화하여 최 해를

유도하 다. Vadali and Junkins[15]는 모멘텀교

환(momentum exchange) 방식의 구동기 용 시

최 제어 문제를 다루었다. Turner and Junkins

[16]는 성체가 유연 모델(flexible body)일 때의

최 제어 연구를 수행하 다. Liu and Wie[12]는

모델 오차가 있을 때에 강건한(robust) 최단시간

제어입력을 도출하 다. Bang et al.[17]은 피치-

바이어스 성의 시간 최 과 연료/시간 최 자

세제어 해를 유도하 다.

본 논문은 해석 인 자세명령 해를 도출하는

것을 목표로 한다. 따라서 앞서 소개한 수치최

기반 기법들을 용하기 어렵다. 해석 해를 유도

하고자 하는 이유는 1) 자세명령생성 기법의 on-

board 자동화나 2) on-ground 생성 시 원격명령

데이터크기를 이기 함이다(최소명령생성

). 한, 앞선 연구들은 다음과 같은 제한조건

들[18]에 한 통합된 고려가 없었다: 1) 구동기

성능, 2) 토크명령 역폭, 3) 원격명령 데이터크

기. 본 논문은 제한조건들을 만족하면서 경계조

건을 만족하는 자세명령생성 기법을 제안한다.

본 논문에서는 spin-to-spin 기동에 활용될 자

세명령을 도출한다. 련 연구에는 참고문헌[18]이

있는데, 최단시간, 큰각 기동에 한 자세명령 자

동화 방법을 제안하 다. 그런데, 참고문헌에는

다음과 같은 한계 이 있다: 1) 쿼터니언(quater-

nion) 놈-제한조건(norm-constraint)을 고려하지

않아 자세명령에 오차가 존재하고, 2) 큰각 기동

에 해서만 고려하 고, 3) 안정화구간에 한

고려가 없으며, 4) 자세명령생성에 필요한 라

미터 개수가 많다. 본 논문에서는 이러한 문제

을 극복할 수 있는 자세명령생성 기법을 연구하

다. 우선, 기존의 3축회 문제를 1축회 문제로

단순화하여 문제를 직 인 형태로 바꾸고 자세

명령생성에 필요한 라미터 개수를 다.

한, 쿼터니언 놈-제한조건을 만족하는 정확한 해

(exact solution)를 유도하 다. 그리고, 인 목표

물 촬 에 필요한 작은각(small angle) 기동에

해서도 고려하 다. 마지막으로, 실제 임무 시

필요한 안정화시간을 자세명령에 포함하 다.

본 논문의 구성은 다음과 같다. 2장에서는 자

세명령생성 시 고려해야 할 제한조건들에 해

설명한다. 3장에서는 rest-to-rest 기동에 한

자세명령생성 기법을 설명하고, 4장에서는 spin-

to-spin 기동에 한 자세명령생성 기법을 제안

한다. 5장에서는 시뮬 이션 제를 통해 제안한

자세명령생성 기법의 성능을 확인한다.

Ⅱ. 자세명령생성 고려요소

2.1 구동기 제한조건

성의 빠른 자세기동을 해서는 각가속도와

각속도를 최 화하는 것이 필요하다. 하지만, 최

각가속도와 최 각속도는 구동기 성능(최 토

Key Words : Attitude Command Generation(자세명령생성), Analytical Solution(해석 해),

Agile Spacecraft(고기동 성), Attitude Control(자세제어), Feedforward(피드

포워드)
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(a) Acceleration profile (b) Velocity profile

Fig. 1. Example of acceleration saturation

: Bang-bang
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(a) Acceleration profile (b) Velocity profile

Fig. 2. Example of acceleration/velocity

saturation: Bang-off-bang

크와 최 모멘텀)으로 인해 제한된다. 한편, 구동

기 외에 자이로 동 범 [10]나 별추 기 별 추

속도도 최 각속도를 제한할 수 있다.

Figures 1과 2는 각각 각가속도와 각속도가 포

화되는 경우를 나타낸다. Fig. 1은 bang-bang 포

로 일, Fig. 2는 bang-off-bang 로 일로 분

류된다. 각속도 그래 의 면 은 기동각을 나타

내므로, 최 각가속도와 최 각속도가 높을 때

기동시간을 단축할 수 있음을 확인할 수 있다.

2.2 유연구조 공진

실제 성은 강체 모델이 아닌 유연 모델이다.

주로 태양 지 이나 데이터링크 붐 등으로 유연

성이 높아지고 고유진동수(natural frequency)가

낮아진다. 이에 자세명령 역폭(bandwidth)이

유연모드를 가진(excitation)시킬 수 있고, 이때는

미소진동이 유발돼 자세제어정 도가 떨어진다.

유연구조를 고려한 자세제어 연구는 1980년 부

터 활발히 이루어졌다[12,16,19,20]. 미소진동을

피하는 방법에는 입력성형(input shaping)과 되

먹임(feedback) 기법이 있는데, 본 논문에서 제안

하는 방법은 입력성형 기법에 해당한다.

입력성형 방법에는 다양한 방법이 있겠지만,

여기서는 유한 크 방법을 사용한다. 크(jerk)

는 가속도의 미분값을 말한다. Figs. 3과 4는 무
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(a) Jerk profile (b) Acceleration profile

Fig. 3. Infinite jerk profile
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(a) Jerk profile (b) Acceleration profi le

Fig. 4. Finite jerk profile

한 크(infinite jerk)와 유한 크(finite jerk)

로 일 형태를 나타낸다. 유한 크 방식의 각가

속도가 체 으로 낮기에 기동성이 떨어진다고

생각할 수 있으나, 기동 후 잔여자세오차를 억제

(regulating)하는 안정화시간까지 기동시간에 고

려할 경우, 체 기동시간은 어들 수 있다.

2.3 최단시간 vs 고정시간 기동

부분의 자세제어 연구는 최단시간(min-time)

을 목표로 하며 본 연구의 목표도 마찬가지이다.

한편, 고정시간(fixed-time)에 한 연구도 수

행되고 있다[18]. 고정시간 기동은 촬 임무 수행

시 특히 필요하다. 촬 에는 line rate를 유지

하기 한 시간 별 자세/각속도 구속조건(path

constraint)이 있을 수 있다. 이때는 최종 자세까

지 최단시간에 회 하는 것이 아닌 시간별 자세

명령을 잘 추종하는 것이 더 요하다.

2.4 해석 기법 vs 최 기법

제한조건들을 만족하는 최 명령을 생성하는

것은 복잡하다. 게다가 자세 정역학모델은 기본

으로 비선형이다. 이에 지난 연구들은 부분

수치최 해를 유도하 다[12-17]. 그러나 원격

명령 데이터크기를 이거나 on-board 자동화

[18]를 해서는 해석 인 자세명령생성 기법이

필요하다. 참고문헌 [18]이 해석 해를 유도했으

며, 본 논문은 새로운 형태의 해석 해를 제안

한다.
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Ⅲ. Rest-to-Rest Maneuver

3.1 자세명령생성 단계

기/최종 각속도가 0인 rest-to-rest 기동을

근-최단시간에 수행하는 자세명령을 생성한다.

유한 크 로 일을 용하고, 고유축(eigen-

axis) 회 을 가정해 3축 회 문제를 1축 문제로

간단화한다. 물론, 엄 히 고유축 회 이 최단경

로(shortest-path) 기동은 보장하지만, 최단시간

기동을 보장하지는 않는다[21]. 하지만 많은 학술

연구나 실용 인 연구에서 단순함 명확함 때

문에 고유축 회 을 가정한다[10,11].

제안하는 자세명령생성 기법은 다음 단계로 구

성된다.

1) 3축문제를 고유축 회 으로 1축문제로 변환

2) 기동각에 따라 로 일형태 분류

3) 로 일 형태 별 1축 자세명령 생성

4) 1축 자세명령을 3축 자세명령으로 일반화

1단계에서는 3축문제를 1축문제로 단순화한다.

이 때 회 축(=고유축), 회 각, 최 각가속도,

최 각속도가 모두 1축으로 변환돼야 한다. 먼

기 쿼터니언 에서 최종 쿼터니언 으로의

쿼터니언 회 는 다음과 같이 정의된다.

  ⊗


     





 sin

cos






(1)

이 때 회 각  고유축 은 다음과 같다.

  cos (2)

      sin (3)

회 축에 한 성모멘트(moment of inertia,

MOI) 는 다음과 같다[22].

 


 


 




(4)

여기서    은 고유축 벡터 성분을,  

 은 성모멘트 각 성분을 나타낸다. 여기서

동체좌표계(body frame) 좌표축은 주축(principal

axis)으로 가정하 다. 따라서 성모멘트 비 각

성분은 0이고 식 (4)가 성립한다. 회 축에 한

최 각가속도 최 각속도는 구동기 성능/개수

/배치에 따라 결정된다. 계산방법은 구동기 종류

에 따라 다르다. 먼 구동기가 리액션휠일 때의

최 토크/모멘텀 역은 참고문헌 [23]을 통해

구할 수 있다. 두 번째로, 제어모멘텀자이로일 때

는 계산이 복잡하다. 그 이유는 김발각에 따라 가

용한 토크/모멘텀이 바 고 특이 회피도 고려

돼야하기 때문이다. 참고문헌 [24]는 이러한 문제

에서 자유로운 방법을 제안하 다. 임의의 최

각가속도 최 각속도를 항상 보장하면서 특

이 에서 자유로운 김발운용범 를 제안하 다.

자세명령생성 2단계에서는 기동각에 따라 자세

명령 로 일 형태(3.2,3.3,3.4장)를 구분한다. 3

단계에서는 로 일 별 자세명령을 유도한다. 4

단계는 1단계의 역 과정으로 3단계에서 얻어진 1

축 자세명령에 회 축을 용해 3축 자세명령으

로 환원한다.

Figure 5는 본 논문에서 제안하는 자세명령 생

성과정을 정리한다.

3.2 Bang-Bang   max 

기동각에 따라 구동기 제한조건을 고려하면 크

게 3가지 로 일 형태가 유도된다.

먼 , 기동각이 작을 때를 고려한다. 이때는 자

세명령 첨두각가속도 가 최 각가속도 max

를 넘어서지 않는다. 이 경우의 크, 각가속도,

각속도 로 일을 Fig. 6에 도시한다.

첨두각가속도에 도달하는 시간 은 기동각 

에 계없이 고정한다. 따라서 기동시간 도 

과 같다. 신 기동각에 따라 를 조정한다.

을 고정하는 이유는 이 값을 무 이면 토크

명령의 고주 역이 증가하고 무한 크 형태와

Fig. 5. Flowchart of the proposed attitude

profile generation method
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(c) Velocity profile

Fig. 6. Rest-to-rest: Bang-bang type I

비슷해지면서 유연구조와의 공진문제가 발생할

수 있기 때문이다. 간 인 근거로 Fig. 7의 빨

간 실선(Pleiades 성의 기동 요구조건[4])을 들

수 있다. 그림은 기동각 vs 기동시간 그래 를

나타내는데, 작은 기동각들에 해서는 기동시간

이 지 않고 고정됨을 볼 수 있다. 5도 이하의

기동시간이 7-8 로 같다.

기동각에 따른 첨두 크  자세명령

로 일을 유도한다. 먼 기동각 와 첨두 크의

계는 다음과 같다.

  

 

 × 


 ×

 


(5)

이때 첨두 크 는 다음과 같다.

 





(6)

Fig. 7. Pleiades agility requirement[4]

각가속도, 각속도, 각도 로 일은 분식으로

간단히 구할 수 있다.

 ≤      

 ≤       

 ≤       
(7)

  






      




      




(8)

  






      




 


 

      




 


 

(9)

한편, 기동각이 커지면서 첨두 크 는 최

크 max에 도달한다. 이 기동각을 경계 기동

각 으로 정의한다.

  


max  (10)

3.3 Bang-Bang   max   max 

로 일 형태는 Fig. 8과 같다. 첨두각가속도

가 최 각가속도 max에 도달한다. 다만, 아

직 첨두각속도가 최 각속도에는 다다르지 않아

bang-bang 로 일 형태를 유지한다.

자세명령 로 일을 유도한다. 먼 미지수는

이다. 기 각가속도 증가시간 은 이 로

일(3.1장)과 같다.

 max

max
(11)

시간 는 Fig. 8(b) 각속도 로 일에서 구할

수 있다. 각속도 로 일 면 (①, ②, ③)은 각

각 다음과 같다.

면 ① =  (12)

면 ② = 


 max  (13)

면 ③ = max    (14)
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면 총합은 와 같다.

면 ①+②+③ 


 


max 

 (15)

2차방정식 풀이를 통해 를 구할 수 있다.

 

  max (16)

각가속도, 각속도, 각도 로 일은 다음과 같다.

 ≤      max

 ≤      max

 ≤      max max 

 ≤     max

 ≤     max max 

(17)

  


max

   max 

   max   


max

   max 

   max   


max

(18)

  


max



     


max

     


max

 


max 

     


max

     


max

 


max 

(19)

한편, 기동각이 커지면서 첨두각속도 는

최 각속도 max에 도달한다. 이 기동각을 경계

기동각 으로 정의한다.

  max 
  (20)

 max

max
(21)

3.4 Bang-off-Bang   max   max

로 일 형태는 Fig. 9와 같다. 첨두각속도

가 최 각속도 max에 도달하는 bang-off-

bang 형태의 로 일이 얻어진다.

자세명령 로 일을 유도한다. 미지수는 

이다. 시간 은 다음과 같이 계산할 수 있다.

   max

 
(22)
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(a) Angular acceleration profi le
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(b) Angular velocity profi le

Fig. 9. Rest-to-rest: Bang-off-bang
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(a) Angular acceleration profile (b) Angular velocity profile

Fig. 8. Rest-to-rest: Bang-bang type II
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각가속도/각속도/각도 로 일은 다음과 같다.

 ≤      max

 ≤      max

 ≤      max max

 ≤      

 ≤     max

 ≤     max

 ≤     max max 

(23)

  


max

   max 

   max   


max

  

    


max 

   max 

   max   


max

(24)

  


max

     


max  

     


max  

 


max 

    

      


max

     


max  

     


max  

 


max 

(25)

Ⅳ. Spin-to-Spin Maneuver

4.1 정의 필요성

성축 지향(inertial pointing)이 아닌 지구 지

향(Earth pointing)의 경우, 성 궤도에 따라 일

정 각속도가 요구된다. 궤도 성 기 으로 약

0.06 deg/s 수 의 각속도가 요구된다. 한, 동

일한 지표 (ground point)을 계속해서 지향하려

면( 를 들어, SAR 성의 spotlight mode 촬 )

약 0.7 deg/s 수 의 각속도가 요구된다. 마지막

으로, EO 성의 역방향 촬 시에는 약 1.5

deg/s 수 의 각속도가 필요할 때도 있다.

이러한 임무를 수행하기 해서는 촬 사이에

spin-to-spin 는 motion-to-motion 형태의 기

동구간을 거치게 된다. 본 장에서는 해당구간의

해석 인 자세명령 해를 유도한다.

4.2 4-Phase 형태의 해석 알고리즘

Spin-to-spin 구간 자세명령을 해석 형태로

획득하는 것은 rest-to-rest 기동만큼 직 이지

않다. 참고문헌[18]에서 해석 해를 도출하 지

만, 쿼터니언 놈-제한조건 미고려 등 한계 이

있었다. (자세한 내용은 본 논문 1장 4번째 문단

을 참조하기 바란다.)

본 논문에서는 3축회 문제를 1축회 문제로

변환해 좀 더 단순하면서 생성된 자세명령에 오

차가 없는 정확한 해(exact solution)를 유도한다.

이를 해 기동 구간을 다음과 같이 4개 단계

(phase)로 구분하 다.

1) Phase 1: Spin-to-Rest

2) Phase 2: Rest-to-Rest (3장 참고)

3) Phase 3: Rest-to-Spin

4) Phase 4: Stabilxization

Figure 10은 제안된 각가속도, 각속도 로

일 형태를 나타낸다. 와 는 각각 1차원

화된 값으로 양수이다. 고유축은 단계마다 다르

기 때문에   이더라도 단계가 다르면 3축
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−�����
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or
Bang-off-Bang
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Zero
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(a) Angular acceleration profile

�(�)
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Bang-Bang
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Bang-off-Bang
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Spin-to-Rest

Phase 2:
Rest-to-Rest
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��

��
Zero
Acc.

(b) Angular velocity profile

Fig. 10. Spin-to-spin: Overall profile
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값은 서로 다름(≠)에 유의한다. Phase 1과

Phase 3은 각각 기각속도를 제거하거나(spin-

down) 최종각속도로 증가시키는(spin-up) 구간

이다. Phase 2는 rest-to-rest 구간이고, Phase 4

는 안정화구간으로 등속구간이다. 실제 우주 환

경에서는 내/외부 자세외란으로 자세명령을 정확

히 추종하지 못하는데, Phase 4는 촬 추종

오차를 이는 구간으로 활용된다.

Spin-to-spin 자세명령은 다음과 같은 순서로

생성하고, 다음 장부터 자세히 설명한다.

1) Phase 4 구간 자세명령생성

: 역방향 분으로 경계조건    계산

2) Phase 1&3 구간 자세명령생성

: 경계조건       계산

3) Phase 2 구간 자세명령생성 (3장 참조)

4.3 단계 별 자세명령 로 일

4.3.1 Phase 4: Stabilization,     

안정화구간에서 각가속도는 벡터이고 각속도

는  로 일정하다. 따라서 성자세만 최종

시간으로부터 역방향 분(backward integra-

tion)으로 계산하면 된다. 문제가 간단하므로 차

원변환(3축→1축→3축) 없이도 3축 명령생성이

가능하지만, 여기서는 나머지 장들에서 공통 으

로 사용할 차원변환을 통해 자세명령을 생성한다.

먼 회 축 은 다음과 같다.


 


(26)

여기서  ∥∥
이다. 기/최종 각속도는 동

일해     를 만족한다. 기/최종 각도는

서로 상 인(relative) 값으로, 하나의 값을 임

의로 설정 후 다른 값을 계산하면 된다. 여기서

는 최종 각도를   으로 가정하고, 을 계산

한다. 마지막으로, 최종시간은   이고, 기시

간은    이다. 는 안정화시간이다.

1축 각가속도/각속도/각도 명령은 간단하다.

   (27)

   (28)

   (29)

마지막으로 1축->3축 변환은 회 축을 이용해

다음과 같이 결정한다.

   (30)

   (31)

 rel⊗ (32)

rel





cos




 (33)

4.3.2 Phase 1 : Rest-to-Spin,     

기 각속도 을 벡터로 만드는 spin-down

구간이다. 회 축 은 다음과 같다.

 


(34)

기 시간/각속도/각도 경계조건은 각각 , ,

  이다. 최종 시간/각속도/각도 경계조건은

각각 (미정),   , (미정)이다.

로 일 형태는 기 각속도 크기 에 따라

두 가지로 나뉜다. 첨두각가속도 가 최 각

가속도 max보다 작을 때와 같을 때로 나뉜다.

각각의 로 일 형태는 크 bang-bang 로

일과 크 bang-off-bang 로 일로 정의한다.

로 일 형상은 Figs. 11과 12에 각각 나타낸다.

로 일 형태를 결정하는 기 각속도

(criterion)는 다음과 같다.

  max (35)

기 각속도 가 보다 크면 크 bang-off-

bang 형태를 용한다. 그 때 Fig. 12에서   

  를 만족한다.
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Fig. 11. Phase 1: Jerk bang-bang
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Fig. 12. Phase 1: Jerk bang-off-bang
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4.3.2.1 Phase 1: Jerk Bang-Bang

자세명령 로 일은 다음과 같다.

 ≤     

 ≤      
(36)

   




     


 

(37)

   




    


 






(38)

4.3.2.2 Phase 1: Jerk Bang-off-Bang

자세명령 로 일은 다음과 같다.

 ≤     max

 ≤     max

 ≤     max max 
(39)

   

max


   max 

   max  

max


(40)

   

max


     

max


    

max
 



max


(41)

4.3.3 Phase 3: Spin-to-Rest,     

각속도를 벡터에서 로 만드는 spin-up 구

간이다. 회 축 은 다음과 같다.

 


(42)

기 시간/각속도/각도 경계조건은 각각 (미

정),   , (미정)이다. 최종 시간/각속도/각도

경계조건은 각각 , ,   이다.

로 일 형태는 최종 각속도 크기 에 따라

두 가지로 나뉜다(Figs. 13과 14). Phase 1과 반

계가 있음을 볼 수 있다.

로 일 형태를 결정하는 기 각속도(criterion)

��
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(a) Jerk profile (b) Acceleration profile

Fig. 13. Phase 3: Jerk bang-bang
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Fig. 14. Phase 3: Jerk bang-off-bang

는 다음과 같다.

  max (43)

최종 각속도 가 보다 크면 크 bang-off-

bang 형태를 용한다. 이때 Fig. 14에서  

     max를 만족한다.

4.3.3.1 Phase 3: Jerk Bang-Bang

자세명령 로 일은 다음과 같다.

 ≤      

 ≤        
(44)

   


 

    




(45)

    




    









(46)

4.3.3.2 Phase 3: Jerk Bang-off-Bang

자세명령 로 일은 다음과 같다.

 ≤      max 

 ≤      max

 ≤      max max
(47)
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max
 

   max 

   max  

max


(48)

     

max
 

     

max


     

max




max


(49)

4.3.4 Phase 2: Rest-to-Rest,     

3장 결과를 용할 수 있다.

Ⅴ. 시뮬 이션 결과 분석

5.1 시뮬 이션 환경

시뮬 이션을 통해 3장과 4장에서 제시한 해석

자세명령이 실제로 기동시간/자세/각속도 경

계조건과 기동 제한조건을 만족하는지 확인한다.

사용된 기동 제한조건 자세명령주기는 Table

1과 같다. 성 기동성은 모든 동체 축에 해 동

일하다고 가정한다. 즉, 등방성(istropic capacity)

을 보유하게끔 구동기가 배치되었다고 가정한다.

축별 기동성이 다른 일반 인 경우에도 식 (4),

해당 수식 하단 설명, 3장과 4장 내용을 토 로

자세명령을 생성할 수 있다.

5.2 Rest-to-Rest Maneuver

Rest-to-rest 기동에 해 자세명령을 생성한

다. 그러나 이에 앞서 왜 무한 크(infinite jerk)

신 유한 크(finite jerk)를 사용하는지 시뮬

이션을 통해 간단히 확인한다. 2.2장에서는 자세

제어기 역폭과 유연모드 고유진동수와의 공진

(resonance) 때문이라고 설명하 다. 시뮬 이션

Parameters Values Units

Max. Acceleration 0.8 deg

Max. Ang. Vel. 2.5 deg

Max. Jerk 0.8 deg

Rising time to Max.

Acc.
1 

Att. Cmd. Samp. Freq. 0.1 

Table 1. Simulation conditions
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Fig. 15. Attitude command with jerk types

0 2 4 6 8 10 12 14

time[sec]

-8

-4

0

4

8

to
rq

u
e

 c
m

d
 [

N
m

]
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Fig. 16. Infinite jerk: Closed-loop torque

command and attitude tracking

error

(a) Closed-loop trq. cmd. (b) Attitude error

Fig. 17. Finite jerk: Closed-loop torque

command and attitude tracking

error

에서 유연구조 모델링은 참고문헌[25,26]을 참고

하 고, 고유진동수는 1Hz로 가정하 다. 자세명

령 생성 시 기동 련 조건은 Table 1을 가정하

고, 기동각은 20도, 성모멘트는 500kgm2으로

가정하 으며, 자세제어기 피드백 역폭은 0.25

Hz를 가정하 다. Fig. 15는 무한 크, 유한 크

형태로 생성된 자세명령(각가속도)을 나타낸다.

Figs. 16과 17은 폐루 에서 피드백 형태와 합산

된 토크명령 자세추종오차를 나타낸다. 우선

무한 크 형태(Fig. 16)에서는 유연구조로 인한

미소진동을 확연히 볼 수 있다. 특히 토크명령

그래 에서 약 1Hz 주기의 미소진동을 볼 수 있

다. 반면, 유한 크 형태(Fig. 17)에서는 자세명령

의 역폭이 비교 낮고 성 고유진동수와 차

이가 크기에 미소진동 향이 훨씬 고, 자세명

령 추종오차도 훨씬 작은 것을 볼 수 있다.
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(a) Acceleration cmd. (b) Velocity cmd.

Fig. 18. Rest-to-rest: 1-axis command

Fig. 19. Rest-to-rest: 3-axis command

다음은 생성된 자세명령이 경계조건 구동기

제한조건을 만족하는지 확인한다. 성 자세는

오일러각으로 표 한다. 기/최종 자세는 각각

    ,     으로 가정

한다. 이 때 Figs. 18과 19는 각각 생성된 1축 각

가속도/각속도 명령과 3축 자세명령을 나타낸다.

로 일 형태는 bang-bang 로 일이고, 최종

자세 경계조건, 최 각가속도 최 각속도 제

한조건을 만족함을 확인할 수 있다.

5.3 Spin-to-Spin Maneuver

Spin-to-spin 기동에 해 자세명령을 생성한

다. 기/최종 자세는 5.2장과 동일하다. 다만, 각

속도를     ,    로

설정한다. 기동시간은 15 , 안정화시간은 3 로

설정하고 기타 기동조건은 Table 1를 용한다.

Fig. 20은 생성된 자세 각속도 명령을 나타낸

다. 기동시간을 포함한 기/최종 경계조건을 잘

만족하는 것을 볼 수 있다. 단계별로 spin-down,

rest-to-rest, spin-up, stabilization 특성을 살펴

볼 수 있다.

한편, 기동시간( 재 15 )을 단축하는 방법이

존재한다. 기동시간은 Phase 3 종료시 + 안정

화시간(3 )으로 정의되므로, Phase 3 종료시

을 앞당기면 기동시간을 일 수 있다. 바꾸어

말하면, Phase 4 할당시간을 최 화하는 것이 필

요하다. Fig. 21은 해당 방법으로 생성된 자세명

(a) Attitude command

(b) Angular velocity command

Fig. 20. Spin-to-spin attitude command

(a) Attitude command

(b) Angular velocity command

Fig. 21. Spin-to-spin attitude command with

time adjustment at Phase 4
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령을 나타낸다. Phase 2 기동시간이 7.3 에서

4.7 로 어들고 Phase 4 할당시간이 3.0 에서

5.6 로 늘어난 것을 확인할 수 있다. 이때 체

기동시간은 15.0 에서 12.4 로 감소한다. 한편,

Phase 4 최 할당시간을 해석 으로 구하는 것

은 불가능한 것으로 단된다. 본 논문에서는

Phase 4 할당시간을 진 으로 증가시켜가며

(0.1 씩) ad-hoc 개념으로 최댓값을 찾았는데,

이분법(bisection method) 등을 이용하면 최댓값

계산시간을 일 수 있을 것으로 단된다.

Ⅵ. 결 론

본 논문에서는 spin-to-spin 기동 시에 사용할

수 있는 자세명령생성 기법을 제안하 다. 제안

된 기법은 직 이고 반복계산(iteration)이 필요

없는 해석 인 해를 제공한다. 따라서 궤도상

(on-orbit) 자세명령생성 자동화(autonomy)나 지

상(on-ground) 계산 후 원격명령 송 시 소요

되는 데이터 크기를 이는데 기여할 수 있다.

생성된 자세명령은 실제 기동 시 기동성을 높이

기 한 feedforward 입력으로 사용될 수 있다.

기동성이 시되는 지구 측 성의 자세제어 시

스템에 유용하게 활용 가능할 것으로 단된다.

시뮬 이션 제를 통해 생성된 자세명령이 기

/최종 경계조건을 잘 만족함을 확인하 다. 한,

간단한 제로 성체의 유연모드를 무시할 수

없는 경우, 본 논문에 용한 유한 크 자세 로

일 형태가 무한 크 형태에 비해 미소진동을

덜 유발함을 확인하 다.
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