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1. 서 론

다양한 센서를 사용한 인공위성의 자세 결정

및 제어에 관한 논문 수없이 많다. 특히, 3축의

정보를 제공하는 별추적기와 같은 센서와 자이

로의 결합은 매우 정밀하면서도 신뢰할만한 정

보를 제공하게 된다. 즉, 확장칼만필터를 이용하

여 자이로의 바이어스를 추정하는데, 거의 모든

인공위성에서 이와 같은 방법을 사용한다. 최근

이보다 더 정밀하다고 알려진 고른 필터

(Unscented Filter)를 사용하여 자세를 결정하는

방안이 제기되었다.

위와 같이 3축의 정보를 제공하지 못하는 상황

에서 자세결정에 대한 문제에 대한 고찰이 상당

히 이뤄졌다. 이것은 별추적기 등의 고장상황에

서 나머지 측정 가능한 센서를 최대한 활용하여

자세를 결정하고자 함이다. 즉, 별 추적기 대신,

자장센서를 이용하여 3축의 자세를 결정하는 방

안에 대해서 많은 연구가 이뤄졌다. 이것은 초기

자세를 어느 정도 알고 있다는 가정하에 확장칼

만필터를 사용하는 경우 상당히 잘 수렴한다고

알려져 있다. 그러나, 초기오차가 큰 경우에 발

산할 수 있다는 단점이 있으나, 비상시에 적절히

활용이 가능할 것으로 판단된다.

또한, 자이로의 고장상황에 대한 각속도추정에

대한 연구가 새로운 분야로 많은 진척을 이루고

있다. 별추적기만 가지고 각속도를 추정하는 논

문이 있었으며, 자장센서의 값을 가지고 다양한

추정방법을 통해서 각속도를 결정하는 방법이

제안되었다. 여기에는 기존의 칼만필터를 사용하

는 방법이 있고, 예측필터(Predictive Filter)기법

을 사용하여 추정하기도 한다.

인공위성의 긴급 상황에서 태양을 지향하는

전략은 이미 잘 알려진 기술이다. 이와 같은 상

황에서 최소한의 센서를 사용하여 전력을 보강

하는 것이 중요하다. 그중에 태양센서를 이용하

여 2축의 자세결정이 되어있다고 가정하고 2축

의 자장센서를 활용하여 3축의 자세를 결정하는

방안도 제시되었다. 본 논문에서는 긴급 상황 중

에 하나로써, 칼만필터를 이용하여 태양센서만

(자이로 포함)을 가지고 즉 1개의 벡터관측을 통

해서 3축의 자세를 결정할 수 있는지에 대한 해

석과 태양을 바라보는 해바라기 기술을 논하였

다. 결과적으로, 3축의 자세를 결정할수있는지에

대한 정보행렬(Information matrix)의 특이점을

분석함으로써 3축자세 결정에 대한 가능성을 제

시하였다.

태양을 바라보는 2축자세제어 기법은 이미 잘

알려져 있다. 본 논문에서는 3축의 쿼터니언 오

차를 계산하여 2축자세를 결정하는 새로운 방법

에 대하여 제안하였다. 이것은 기존의 쿼터니언

제어기법과 동일하지만, 2축의 자세를 제어하는

방법이다.

본 논문은 다음과 같은 순서로 진행된다. 먼저

칼만필터를 이용하여 태양센서만을 가지고 3축

의 자세를 결정하는 방법에 대해서 논하였고, 정

보행렬을 통해서 3축자세 결정의 관측성을 고찰

하여 3축자세 결정에 대해서 알아보았다. 그리고

2축자세 제어를 위한 쿼터니언 오차를 계산하는

방법을 논하고, 이것을 이용한 쿼터니언 제어기,

그리고 안정성에 대하여 논하였다. 마지막으로,

수치시뮬레이션을 통해서 제안된 알고리즘의 타

당성을 검증하였다.



2. 태양센서를 이용한 3축 자세 결정

2.1 자세 운동방정식

본 절에서는 간단하게 인공위성의 자세방정식에

대해서 논하였다. 잘 알려진 쿼터니언은 다음과

같이 정의 된다.
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쿼터니언의 곱셈은 다음과 같다.
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여기서 p´
는 다음과 같이 정의된다.
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이것과 자세행렬과의 관계는 다음과 같다.
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쿼터니언의 자세 운동방정식은 다음과 같다.
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여기서 [ ,0]T Tqw w=

2.2 센서 모델

각속도센서로써 광범위하게 사용되는 모델은 다

음과 같다.

g abw w h= - - (6)

bb h=& (7)

여기에서 gw 는 자이로에서 측정되는 실제값이

며, b 는 자이로의 바이어스, 그리고 ,a bh h 은 다

음과 같은 정규본포를 가지는 잡음프로세스를

각각 나타낸다.
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태양센서의 측정모델은 단위벡터를 나타내기 때

문에 좀 더 면밀한 모델이 필요하지만, 본 논문

에서는 일반적으로 많이 사용되는 다음과 같은

모델을 사용한다.

s sr r h= + (9)

그리고 sh 는 아래와 같은 정규본포를 가지는

잡음프로세스를 나타낸다.
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2.2 칼만필터구성

본 절에서는 태양벡터를 이용한 이공위성의 자

세결정을 논하였다. 먼저 상태변수가 쿼터니언오

차와 자이로 바이어스로 이뤄진 시스템에 대한

상태천이행렬(State Transition Matrix)은 다음

과 같이 나타난다.
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여기에서 ŵ 는 각속도 추정값을, ˆw w= 을 나

타낸다. 시스템의 잡음 공분산은 다음과 같이 주

어진다.
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태양벡터에 대한 측정 민감행렬(Measurement

Sensitivity Matrix)은 다음과 같다.
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여기에서 q̂-
는 쿼터니언 추정값이다. 확장칼만

필터를 이용한 인공위성의 자세결정은 다음과

같은 형태로 이뤄진다.
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2단계 측정갱신과정 :
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3축의 자세를 결정하기 위해서는 최소한 2개의

관측 벡터가 필요하다. 본 논문에서와 같이 1개

의자세벡터를 이용하여, 3축의 자세결정이 가능

한지 알아보기 위해서는 정보행렬(Information

matrix) 소위 그레미안 행렬(Gramian matrix)이

라고 알려진 가관측성을 보면 알 수 있다. 일반

적으로 선형시스템에 대한 가관측성은 다음과

같은 식에 의해서 판단이 가능하다.
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이것은 특정한 시간이 흐른 후에도 가관측 행렬

의 역행렬이 존재하면 모든 상태변수의 추정이

가능하다. 본 연구에서는 선형화단 상태천이행렬

을 주어진 시간동안 적분하여 가관측 행렬의 상

태수(condition number)를 확인함으로 관측성에

대한 정도가 판단이 가능하다.

3. 2축 자세 제어

본 장에서는 2축의 자세정보를 가지고 2축의 자

세 제어를 다룬다. 과거 이와같은 문제를 해결하

기 위하여 2개의 벡터가 이루는 관계를 오일러

각을 통해서 얻어 이들이 가지는 오차를 제어하

는 방법을 사용하였다. 본 논문에서는 이와 같이

각각의 축을 제어하는 방법 대신에 하나의 주축

을 정의하고 두 벡터의 오차각을 정의하여 쿼터

니언오차를 정의하였다.

만약 2개의 ,v w 벡터가 있다고 가정하면, 다

음과 같이 하나의 주축을 정의할 수 있다.
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그리고 이 두 벡터에 대한 오차각은 다음과 같

이 정의 된다.

1sinq f-= (21)

그러면 쿼터니언의 정의에 의해서 이 2개의 벡

터로 이루어진 쿼터니언 오차를 다음과 같이 정

의할 수 있다.
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즉 다음과 같이 잘 알려진 쿼터니언 자세법칙을

사용하고 이에 대한 오차식(22)를 사용하면 2축

의 자세결정이 가능하다.

q eu K K pww= - - (23)

여기에서 , qK Kw 은 각각 각속도와 자세오차에

대한 제어이득 행렬이다.

식(22)의 장점은 3축의 자세정보 없이 2축자

세가 가능하며, 정의된 주축으로 자세제어가 수

행되기 때문에 기존의 오일러각을 이용한 자세

제어기법보다 최적의 자세제어가 가능하다. 식

(22)에서의 오차식이 기존의 쿼터니언 오차와 다

른점은 현재값을 항상 단위쿼터니언이라고 가정

하는것과 같은 의미이다. 그러나, 실제 쿼터니언

이 단위 쿼터니언이 아니기 때문에 3축자세제어

가 수행되지는 않으나, 이와 같이 오차를 생성함

으로써 주축으로 간단하게 자세제어가 가능하게

된다.

4. 수치시뮬레이션

제안된 알고리듬을 검증하기 위하여 수치시뮬레



이션을 수행하였다. 먼저 위성의 기동이 없는 상

태에서 3축 자세 결정을 수행하였다. 그림.1에서

보는 바와 같이 시간이 지나면 약간씩 특정한

축에서는 발산하는 것을 볼 수 있다.

그림.1 제어 안하는 상태에서의 3축 자세 추정

다음은 주기적으로 기동을 수행한 상태에서 3축

자세결정을 수행하여 보았다. 그림.2에서 보는바

와같이 시간이 지나면서 점진적으로 수렴하는

현상을 볼수 있다.

그림.2 주기적인 각속도를 가지고 3축 자세 추정

이와 같은 현상은 그림.3에서보는 바와 같이 주

어진시간에 따른 가관측행렬을 조사함으로써 알

수있는데, 기동이 없는 경우의 상태 수는 거의

수렴하지 않는 것을 알 수 있고 기동이 있는 상

태에서는 수렴하는 것을 볼 수 있다. 이것으로

써, 하나의 벡터만을 가지고 3축 자세를 결정하

기 위해서는 주기적인 각속도의 변화가 필요하

다는 것을 알 수 있다. 마지막으로 쿼터니언오차

기법을 이용한 2축 자세제어를 수행하여 보았다.

그림. 4에서 보는 바와 같이 자세각은 외란등에

의해서 변하기는 하지만 2축자세제어는 상당히

잘 이뤄지고 있는 것을 알 수 있다.

그림.3 위성의 움직임에 따른 정보행렬의

condition number.

그림.4 제안된 방법을 이용한 2축자세 제어

5. 결론

본 논문에서 태양센서(자이로 포함)만을 가지고

3축 자세를 결정할 때, 주기적인 인공위성의 각

속도 변화가 이를 가능하게 만든다는 것을 알았

으며, 새로운 쿼터니언 오차를 정의하여 2축자세

제어가 가능함을 보였다.
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