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ABSTRACT

CMG cluster which consists of four CMGs can be used to produce 3-axis torque. There

are many issues that we have to investigate and validate when CMG cluster itself is

developed. Thus, its ground validation and verification processes are essential. Therefore,

CMG simulator which uses a torque sensor to calculate satellite attitude is proposed in this

paper. Update and kalman filter are also proposed for gimbal angle problem occurred in

development. The first way uses a calculated gimbal angle as a primary and a sensor

angle as a scondary to reduce error. Also, the test results of specific CMG steering law as

well as attitude control logic are presented as an example

초 록

CMG는 3축으로 토크를 발생시키기 위해 클러스터로 구성하여 사용할 수 있다. CMG

클러스터에서 발생되는 여러 가지 설계에 고려되어야 할 문제들이 있다. 이러한 문제들을

지상에서 미리 검증하는 것이 필수적이다. 따라서 본 논문에서 토크센서로 위성자세를 계

산하는 CMG 시뮬레이터를 제안하였다. 개발과정에서 발생한 김발각문제 해결을 위해 보

정방법과 칼만필터가 제시되었다. 보정방법은 계산된 김발각을 기본으로 사용하고 센서

값을 보조로 사용해서 오차를 줄인다. 또한 개발된 CMG 시뮬레이터를 이용하여 특이점

회피를 위한 구동법칙과 자세제어 로직 시험결과도 예로서 제시되었다.
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Ⅰ. 서 론

위성의 자세제어를 위해 사용되는 구동기에는

일반적으로 RWA(Reaction Wheel Assembly), 모

멘텀휠, CMG(Control Moment Gyro), 자기토커,

추력기 등이 있다. CMG는 RWA나 모멘텀휠과

같은 모멘텀 교환장치의 역할을 수행한다. 그런

데 CMG는 이렇게 같은 역할을 수행하는 세 종

류의 구동기중에서 토크증폭 특성이 가장 좋다

[1]. CMG는 미국과 프랑스 등 일부 국가에서 제

작하고 있고 국제우주정거장의 자세제어에도 사

용되고 있다. 항공우주연구원에서는 CMG

Prototype-1, 2, 3(P1, P2, P3)[2][3][4]를 개발하였

으며 60Nm 출력토크를 갖는 중형 CMG를 개발

중에 있다.

P3 CMG는 4개가 제작되었고 이들을 조합하

면 3축으로 토크를 발생시킬 수 있다. 클러스터

로 구성된 CMG의 시험과 문제점을 찾기 위해

시뮬레이터가 필요하다. 시뮬레이터는 에어베어

링을 사용하여 제작할 수 있고 제작된 사례도 있

다[5][6]. 에어베어링을 사용한 경우 실제 위성과
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는 다르게 움직임이 제한되어 있고 밸런싱과 중

력의 영향으로 인해 구성하기 어렵다는 단점이

있다. 또한 위성의 관성모멘트가 정해져 있기 때

문에 구동기들의 다양한 출력을 시험하기에 적합

하지 않다. 이에 비해 토크센서를 사용하면 위의

단점들을 극복할 수 있고 직접적인 토크 측정이

가능하다. CMG 클러스터가 실제로 회전하지는

않기 때문에 위성회전에 따라 휠, 김발축이 받는

영향은 확인할 수 없다. 하지만 이 영향은 미미

한 수준이기 때문에 CMG개발을 위한 본 연구에

서는 토크센서를 이용한 시뮬레이터를 개발하였

다. 시뮬레이터를 구성하는 하드웨어는 CMG, 토

크센서 그리고 DAQ(Data Acquisition) 장비로

되어 있다. CMG는 개발된 P3를 사용하였다. P3

CMG는 각도엔코더를 이용하여 회전 각도를 얻

는데 노이즈에 의해 김발구동 문제가 있었고 이

를 해결하기 위한 보정방법과 칼만필터 두 가지

방법을 제시하였다. DAQ 장비는 토크센서의 데

이터 획득과 CMG 모터 제어 등을 맡은 장비이

며 Labview를 사용하여 작성된 프로그램에 의해

동작한다. 한 장비가 모든 역할을 하기 때문에

프로그램 속도도 중요한 요소가 되었고 특히 프

로그램 실행도중에 획득한 많은 양의 데이터 처

리가 중요하였다. 토크센서는 3축 토크와 힘을

측정할 수 있는 센서로 지금까지 CMG, RWA의

토크, 진동 측정을 위해 사용되어 왔다. 마지막으

로 본 연구에서는 시뮬레이터를 사용하여 구동법

칙과 자세제어 로직을 시험하였다. 시뮬레이터

정밀도는 개별 CMG 휠속도 ±60rpm과 김발속도

±0.06rad/s을 목표로 한다.

Ⅱ. 시뮬레이터 이론

2.1 CMG와 자세제어

먼저 시뮬레이터에서 사용한 구동기 CMG에

대해 설명한다. CMG는 빠르게 회전하는 휠로

각운동량을 발생시킨다. 이 때 김발축으로 휠을

회전시키면 자이로스코픽 토크가 발생하며 이 토

크가 CMG의 출력 토크가 된다. 출력 토크는 식

(1)을 이용하여 계산할 수 있다.

×     (1)

식 (1)에서 는 김발 각 속도벡터이고 

는 휠의 각운동량이다.

1개의 CMG로 만드는 토크는 김발축의 회전각

에 따라 방향이 계속 바뀌기 때문에 4개를 클러

스터로 하여 3축으로 토크를 발생시킬 수 있다.

Fig. 1. 간략화 된 CMG의 구조

Fig. 2. CMG 클러스터

시뮬레이터에서는 Fig. 2와 같은 형태로 CMG를

클러스터로 구성하였다.

Fig. 2에서 표시된 각는 지면과 수직한 면과

CMG 김발축이 이루는 각으로 P3 클러스터의 

는 30°로 되어 있다. 는 CMG 1, 2, 3, 4의 휠

각 운동량 벡터이다.

CMG클러스터를 구동하는 중요한 요소로 구동

법칙이 있다. 구동 법칙은 클러스터로 구성한

CMG로부터 원하는 토크를 얻기 위한 토크와

CMG 클러스터 사이의 법칙이다. 먼저 김발각속

도와 토크의 관계는 자코비안 행렬 A를 사용하

여 식 (2)와 같이 표현할 수 있다.


  

(2)

여기서

  



 cos  cos  
   cos  cossin sin sin sin






는 CMG 클러스터 출력토크,
는 김발각

속도, 는 i번째 CMG 김발각이고,

≡ sin ≡ cos이다. 는 클러스터 각

도이다. 식 (2)에서 보듯이 원하는 토크로부터
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CMG 김발각속도를 얻으려면 A행렬의 역이 필

요하다. 4개의 CMG를 사용하였기 때문에 A행렬

은 × 형태가 되며 Pseudo inverse를 사용하

여 역행렬을 구한다. 자코비안 행렬 A의 랭크가

3보다 작을 경우 역행렬이 존재하지 않는데 이

경우를 특이점 상태라고 하며 이런 경우 김발각

속도를 구할 수 없게 된다. 이러한 문제점을 해

결하기 위해 특이점 상태를 피하거나 탈출하는

방안에 대하여 다양한 방법이 제시되었다.[7~12]

그 중 generalized singularity robust(SR)

inverse[13]는 식(3)으로 표현할 수 있다.

     

  



  
  
  




 (3)

 
는 generalized SR inverse가 되고 와 는

적절한 값을 사용하였다. 이 Pseudo inverse는

계산 량이 적은편이기 때문에 속도도 빠르고 프

로그램으로 구현하기도 편리하다.

시뮬레이터에서 위성모델은 위성 각속도의 효

과를 고려하여 위성좌표계에서 다음 식을 사용하

였다. 식은 외란이 없을 경우이다.


 × 

 × 
(4)

는 위성이 받은 토크이며 는 CMG클러스터

가 포함된 위성의 관성 모멘트, 는 위성의 각

속도다. 는 CMG클러스터의 각운동량이다.

위성의 자세제어기는 Variable Limiter를 사용

한 PID제어기를 사용한다.[14] 이 제어기는 식

(5)와 같이 표현된다.

  
  

  min   max
(5)

e는 쿼터니안 오차, 는 각속도, a는 제어가속

도, max는 최대 각속도, 나머지 c, k는 제어

이득이고 T는 적분기의 시간상수다. i는 인덱스

다. 제어기는 제한값 L이 상수가 아닌 변한다는

특징이 있다.

2.2 김발각

김발각은 구동법칙에서 자코비안 A행렬을 계

산할 때 사용된다. 노이즈로 인해 김발각 센서값

을 그대로 사용할 수 없다. 따라서 구동법칙에

필요한 김발각을 얻는 다른 방법이 필요하다.

첫 번째 방법은 고안된 방법으로 구동법칙의

김발각속도 명령을 적분해서 김발각으로 사용하

고 일정 시간마다 각도엔코더의 김발각으로 오차

를 보정한다. 이 방법은 공작기계에서 추정값과

센서값으로 제어하는 것과 비슷하다.

두 번째는 김발각속도 명령을 적분한 김발각과

각도엔코더의 김발각을 이용한 칼만 필터를 사용

하여 김발각을 얻는 것이다. 칼만 필터의 시스템

방정식과 관측 방정식은 다음 식 (6)과 같다.

    
    

(6)

여기서 는 김발각, 는 관측 값이다. F는 현

재 상태변수  과 다음 단계 상태변수

의 관계를 나타내고 H는 과 관측값

 의 관계를 나타낸다. 은 시스템의 입

력 값으로 여기선 구동법칙의 김발각속도 명령이

된다. 는 시스템 오차와 관측 오차이며 측정

을 통해서 계산값 로서 사용된다. 칼만 필

터는 먼저 식 (6)의 F, G를 사용하여 식 (7)을 계

산한다. 그리고 식 (7)의 값과 측정값 를 사

용하여 식 (8)을 계산한다. 식 (8)에서 나온 값은

식 (7)의 다음단계 계산에 사용된다. 이렇게 칼만

필터는 식 (7)과 (8)을 번갈아 가며 다음 단계를

계산한다.

     

     
(7)

       

        

     

(8)

여기서   



   
   
   
   





   



   
   
   
  






사용된 칼만 필터 변수 값들은 연속시스템 분산

값 =[0 0 0 0], =[0.0003 0.0002 0.0001

0.0003]이다. 시스템 방정식을 다르게 표현하면

식 (9)와 같다.

     (9)

식 (7)의 G값은 시스템이 10Hz이기 때문에 시간

간격인 0.1을 사용할 수 있다. 시뮬레이터에서는
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정밀도를 높이기 위해 식 (9)와 같이 적분기를

사용해서 계산한다.

Ⅲ. 하드웨어 구성

3.1 CMG 모터와 센서

시뮬레이터에서 사용한 CMG는 P3이며 사용

되는 모터는 휠 모터와 김발 모터 두 가지가 있

다. P3 CMG에 사용된 휠과 김발 모터는 맥슨사

의 BLDC모터이다. 휠 모터는 수천 rpm으로 고

속 회전한다. 그에 비해 김발축은 2rad/s이내의

저속회전을 하므로 김발 모터는 저속 제어가 가

능해야 한다. 저속 제어를 위해선 감속기를 사용

하거나 극수가 많은 모터를 선택해야 한다. P3

CMG에서는 26:1의 기어비를 갖는 감속기를 사

용하였다. 김발모터 드라이버는 RS232를 사용해

서 속도 명령을 주고 모터의 회전속도를 받을 수

있다. 드라이버는 PI제어기를 내장하고 있고 김

발 모터 속도는 모터에 장착된 속도엔코더를 통

해 알 수 있다. 이 엔코더는 한 회전에 500펄스

를 내보낸다. 휠 모터 드라이버는 0~5V의 전압

으로 모터를 제어하고 회전속도는 홀센서를 사용

하여 얻는다. 휠 모터의 속도를 일정하게 유지하

기 위해 Labview를 사용하여 PID제어기를 적용

했다. 본 연구에서는 휠 속도를 2000rpm으로 하

였고 이 때 휠의 각운동량은 약 1Nms가 된다.

김발각을 얻기 위해선 엔코더 또는 레졸버와

같은 센서를 사용할 수 있다. P3 CMG는 김발모

터에 장착된 속도엔코더 외에 김발각을 얻기 위한

각도엔코더가 김발축에 추가 장착되어 있다. 속도

엔코더는 김발 모터 드라이버를 통해 사용할 수

있지만 각도엔코더는 구동을 위한 장치가 필요하

다. 이를 위해 각도 엔코더에 전원을 공급하고

-10~+10V 범위의 아날로그 출력을 갖는 전장박스

가 사용되었다. CMG의 사양은 Table. 1과 같다.

Table 1. P3 CMG 사양

Wheel Moment of Inertia 0.00495kg-m2

Gimbal Motor Stall Torque 1.5 Nm

Wheel Motor Torque 34 mNm

Nominal Wheel Speed 2000 rpm

Maximum Gimbal

Speed(rad/s)
2 rad/s

Wheel Mass 1.24 kg

Wheel Momentum

(at 2000RPM)
1.05 Nms

Maximum out torque 2.1 Nm

Fig. 3. CMG 클러스터와 키슬러 센서

3.2 토크센서

시뮬레이터가 아닌 실제 위성 시스템은 자세

정보를 얻기 위해 자이로, 가속도계와 같은 센서

를 사용하여 현재 자세를 얻을 수 있다. CMG

시뮬레이터는 구동기에 의해 발생한 토크를 센서

로 받아 위성의 자세를 계산한다. 이를 위해 사

용되는 토크센서는 키슬러 센서이다. 키슬러는 3

축 토크와 힘을 측정할 수 있는 압전 센서이다.

센서 측정 범위는 힘의 경우 10kN이고 토크는

측정된 힘을 이용해 계산하여 출력한다. 키슬러

센서의 노이즈를 감소시키기 위해 방진테이블과

800kg의 정반을 사용한다. 키슬러의 신호는 키슬

러 Charge Amplifier를 통해 사용자로 전달되며,

CMG 시뮬레이터에서는 노이즈 감소를 위해 저

역통과필터도 사용하였다.

3.3 제어 프로그램

CMG 시뮬레이터의 데이터 획득과 제어를 위

해 NI(National Instrument)사의 장비

PXI-1042TM를 사용했다. PXI-1042에는 아날로그

32포트 출력을 가진 PXI-6259TM와 아날로그 입출

력이 가능한 PXI-6723
TM

가 포함되어 있다. 또한

RS-232통신을 위해 PXI-8420도 사용한다. 전체

시스템을 제어하는 프로그램은 LabviewTM 8.0을

사용하여 작성되었다. Labview는 여러 신호의

입출력 제어를 쉽게 할 수 있으며 NI장비를 지

원한다. 그리고 MATLABTM과 연동이 가능하여

복잡한 수식도 간단하게 입력할 수 있다. CMG

시뮬레이터의 제어 프로그램은 Labview를 사용

하여 휠모터, 김발모터, 자세제어기 등 각 부분을

블록으로 만들고 이들을 연결하는 방식으로 되어

있다. 프로그램은 크게 프로그램 시작/장치설정,



第 37 卷 第 1 號, 2009. 1 토크센서를 이용한 CMG의 지상 시뮬레이터 개발 93

시스템 운영, 데이터 저장/시스템 종료로 나눌

수 있다. 프로그램 시작/장치 설정에서는 아날로

그 입/출력 포트와 RS232통신 포트 설정을 한

다. 또한 데이터를 저장할 장소를 정하고 각 모

터 드라이버의 초기설정을 하여 시스템이 구동될

준비를 한다. 시스템 운영은 김발, 휠 속도,

CMG 토크를 받고 계산한 뒤 필요한 출력을 내

보내는 과정이다. 시스템 운영에선 먼저 키슬러

와 CMG 휠 속도 그리고 김발각을 아날로그로

받는다. 아날로그 신호를 받는 PXI-6723은 아날

로그 신호를 디지털로 바꾸는 ADC

(Analog--Digital Converter)가 하나이기 때문에

휠속도, 키슬러의 토크 그리고 김발 각도는 같은

샘플링 주파수로 받는다. 여기서 받은 정보는 위

성동역학 모델에 입력되어 현재 자세를 계산한

다. 자세 계산 결과는 쿼터니안으로 표현되어 자

세제어기로 보내진다. 자세제어기에서는 명령 쿼

터니안, 위성 자세 쿼터니안, 위성 각속도를 사용

하여 필요한 3축 토크를 출력한다.

제어 토크는 CMG 구동 법칙을 통해 CMG의

김발 각속도가 된다. 김발 각속도는 김발모터블

록에 전해져 원하는 속도로 김발모터를 회전하게

된다. 그 뒤 프로그램은 휠 속도를 제어하고 데

이터를 저장한다. 데이터 저장을 프로그램 종료

후에 하면 저장할 데이터가 실행도중에 메모리에

쌓여서 프로그램 실행속도에 영향을 준다. 따라

서 데이터는 프로그램이 실행되는 중간에 저장을

한다. 중간저장은 저장 속도가 빠른 이진파일을

사용한다. 위의 한 과정이 한 루프가 되고 프로

그램은 이 루프를 반복한다. 한 루프의 동작 횟

수는 초당 10회이다. 프로그램 종료 시에는 중간

저장 된 파일을 최종 저장한다.

Ⅳ. 시뮬레이터 시험

시뮬레이터를 시험하기 위해 CMG의 휠, 김발

모터와 김발각 시험을 하였다. 그 후에 통합시험

에선 구동법칙을 사용한 토크발생과 위성 모듈을

사용한 Closed loop 시험을 하였다.

4.1 휠, 김발 시험

Fig. 4는 PID제어기를 사용한 휠 속도 시험으

로 속도는 2000rpm을 유지하고 휠 속도 측정오

차는 ±5rpm 정도 나타난다. 이 오차는 내장된

휠 제어기의 측정오차가 최대 ±3rpm이고

Labview로 작성한 휠 제어기가 10Hz의 속도로

동작하고 있기 때문에 발생한다. Fig. 5는 김발모

터를 구동하면서 측정한 휠 속도로 2000rpm을
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Fig. 4. CMG 휠 속도 2000rpm 시험
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Fig. 5. 김발 구동 중 휠 속도 시험
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Fig. 6. 김발 모터 테스트

유지하고 있다. 김발속도명령은 sin(t)을 사용했

다. Fig. 6은 김발모터 시험 결과이다. 시험은 4

초간 1rad/s의 속도로 회전한 뒤 4초간 정지한

다. 그 후에 다시 4초간 -1rad/s회전을 하고 정

지하도록 하였다. PI제어기의 이득을 알맞게 설

정해 주었고 기어를 사용하여 충분한 힘을 제공

하기 때문에 속도 명령을 잘 따라가고 있다.
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4.2 김발각 시험

각도엔코더의 성능을 시험하기 위해 김발각을

0°에 놓고 각도를 기록했다. Fig. 7처럼 엔코더

데이터의 노이즈가 4Hz와 8Hz에서 크기 때문에

저역통과필터통과대역은 3Hz로 했다. 저역통과

필터를 사용한 Fig. 8의 김발각 변화는 ±0.03rad

으로 작은 값이지만 구동법칙에서 사용할 때는

0 5 10 15 20 25
0

0.04

0.08

0.12

0.16

Gimbal Angle FFT

Frequency (Hz)

m
ag

Fig. 7. 엔코더 김발각 FFT
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Fig. 8. 엔코더 김발각 (LPF 3Hz)
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Fig. 9. 각도엔코더 김발각을 사용할 때 김발속도

이정도의 노이즈도 김발각속도 계산에 큰 영향을

준다.

Fig. 9는 x축으로 -0.5Nm의 토크를 내는 명령

에 대한 CMG 클러스터의 김발 각속도다. 김발

각은 LPF를 통과시킨 각도엔코더의 값을 그대로

사용했고 김발축이 흔들리고 있음을 확인할 수

있다. 이는 엔코더에서 발생한 김발각 노이즈가

구동법칙에서 김발각속도를 계산할 때 영향을 주

기 때문이다.

Fig. 10~13은 10초마다 보정하는 방법을 사용

했을 때 결과이다. Fig. 9와 비교하면 성능이 향

상되었지만 보정으로 인해 튀는 현상이 5초와 15

초에서 보인다. 김발이 멈춰 있을 땐 보정을 해

도 영향이 적지만 구동 중에는 보정으로 인해 튀

는 현상이 커진다.
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Fig. 10. CMG1 김발속도(김발각보정)
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Fig. 11. CMG2 김발속도(김발각보정)
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Fig. 12. CMG3 김발속도(김발각보정)
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Fig. 13. CMG4 김발속도(김발각보정)
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Fig. 14. 칼만필터 사용시 김발각 0° 시험
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Fig. 15. 칼만필터 사용시 김발각속도 0.5rad/s
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Fig. 16. 김발각속도 시험(Fig. 17확대)
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Fig. 17. 칼만 필터 사용 시 김발속도와

시뮬레이션

Fig. 14는 김발각을 0°에 놓고 칼만필터를 사

용하여 추정한 김발각이다. Fig. 8과 비교해보면

1/10 정도로 노이즈가 작아졌음을 확인할 수 있

다. Fig. 14에 남아있는 바이어스 성분은 김발각

을 0°에 정렬할 때 오차가 있기 때문이다.

Fig. 15, 16은 김발각을 0.5rad/s으로 회전시킬

때 각도엔코더의 김발각과 칼만 필터의 김발각

사이의 오차다. 오차가 튀는 곳은 한 바퀴를 도

는 지점이다. Fig. 17은 X 축 토크 -0.5Nm을 낼

때 김발각속도이다. 보정하는 방법을 사용한 Fig.

10~13과 다르게 튀는 부분이 없다.

보정하는 방법은 프로그램으로 구현하기 쉽고

실제 각과 계산된 각사이의 차이가 적을 땐 좋은

결과를 보여준다. 하지만 보정 작업이 김발구동

과 겹치게 되면 튀는 현상이 발생하는 단점이 있

다. 칼만 필터는 보정방법 보다 구현하기 복잡하

고 프로그램 속도에 영향을 더 주는 단점이 있지

만 보정방법과 달리 튀는 구간이 없기 때문에 시

뮬레이터에서는 칼만 필터를 사용한다.

4.3 통합 시험

Fig. 18~20은 구동법칙을 이용한 토크 발생 시

험 결과이다. 김발각은 칼만필터를 사용해서 얻

었고 휠 속도는 2000rpm이다. 사용된 구동법칙

의 변수는   sin    ,

  이다. Fig. 18에서 CMG 클러스터가 X축

으로 토크 -0.5Nm을 생성한다. 5~15초 구간은특

이점에 빠졌기 때문에 토크를 발생시키지 못한

다. CMG 4개의 김발축은 동시에 움직여서 불필

요한 토크는 상쇄시키고 원하는 토크만 발생시켜

야 한다. Y축 토크가 5초와 20초에서 튀는 것은

김발축이 완벽하게 동시에 작동하지 못하여 상쇄

되어야 할 토크가 나타난다. CMG가 특이점에
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Fig. 18. CMG X 축 토크 -0.5Nm
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Fig. 19. CMG X 축 토크 -0.5Nm det(AAT)와
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Fig. 20. CMG X 축 토크 -0.5Nm 김발각

빠진 것은 det(AA
T
)가 0이 되는 것으로부터 알

수 있다. Fig. 19는 CMG의 det(AAT)와 모멘텀을

보여주며 5~15초에서 det(AAT)가 0임을 확인할

수 있다. Fig. 20은 김발각을 나타내며 시뮬레이

션과 같이 잘 나오고 있다.

Fig. 21~22는 참고문헌 14의 제어기를 사용한

Closed loop 시험 결과이다. 명령과 결과는 쿼터

니안을 사용했고 위성의 관성 모멘트는 diag[80
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Fig. 21. 위성 자세변화 (명령 쿼터니안 (0 0

0 0), (0.0616 0.0616 0 0.9961)
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Fig. 22. 위성자세 변화를 위한 토크 (명령

쿼터니안 (0 0 0 0), (0.0616 0.0616

0 0.9961)

80 60]로 하였다. 그림에서 쿼터니안과 토크는

시뮬레이션과 비슷하게 잘 나오고 있다. 쿼터니

안 Q3는 노이즈에 의해 흔들리며 0.005의 작은

범위를 유지한다. 이를 잡기 위해 Fig. 22에서 Z

축 토크가 발생함을 확인할 수 있다.

Table 2는 토크오차의 원인과 결과를 분석한

표이다. 키슬러 측정에러는 측정값이고 나머지는

Table 2. 토크 오차 분석

토크오차 원인 토크오차

Kistler Measurement error

(X, Y, Z axis)
0.02Nm

4 Wheel Speed Control error

(3 rpm control error)
0.018Nm

4 Gimbal Speed Control error

(0.03 rad/s control error)
0.12Nm

Sum 0.16Nm
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계산된 토크오차다. 토크오차 계산값은 휠속도에

3rpm, 김발속도에 0.03rad/s의 오차가 있을 경우

발생할 수 있는 토크오차다. Fig. 22의 토크를 보

면 계산된 토크오차와 비슷하게 튀고 있는 토크

를 볼 수 있다.

Ⅴ. 결 론

하드웨어로 제작된 CMG는 이론에서 고려하지

않은 여러 노이즈와 문제를 발생시킨다. 문제를

알아내고 CMG를 개발하려면 하드웨어와 제어로

직을 실험할 수 있는 환경이 필요하다. 본 연구

에서는 CMG와 구동법칙 등 CMG 관련 개발을

위한 시뮬레이터를 기존의 에어베어링 방식이 아

닌 토크센서를 사용하여 개발하였다. 시뮬레이터

는 센서의 노이즈가 0.02Nm으로 더 작은 토크를

갖는 CMG를 시험하기에는 부족하고 미미하지만

실제 위성회전이 휠, 김발축에 미치는 영향을 확

인할 수는 없다. 하지만 자세정보를 사용해 토크

를 계산하는 에어베어링 시뮬레이터와 비교해 보

면 직접적으로 토크를 측정할 수 있고 위성의 관

성모멘트를 자유롭게 바꿀 수 있는 장점이 있다.

또한 중력의 의한 밸런싱 문제에서도 자유롭다.

논문에서는 시뮬레이터 개발에 덧붙여 예상치

못한 김발각 문제를 해결하기 위한 두 가지 방

법도 제시하였다. 첫 번째는 일정시간마다 김발

각을 보정하는 방법으로 계산된 김발각을 사용하

기 때문에 김발모터가 정밀할수록 좋은 결과를

보인다. 다만 보정 시간을 잘 정해야 한다. 두 번

째 방법은 칼만 필터를 사용하였으며 구현하기

어렵지만 안정적인 성능을 보여준다. 이 두 가지

방법 외에도 김발각을 얻기 위해 다른 방법이나

더 개선된 방식이 연구될 수 있을 것이다. 논문

은 마지막으로 시뮬레이터를 사용하여 구동법칙

과 자세제어 로직을 사용한 Closed loop 시험을

하여 시뮬레이터가 CMG와 관련기술 개발에 사

용할 수 있음을 보여주었다.

개발된 CMG 지상 시뮬레이터는 CMG 구동,

제어 알고리즘과 하드웨어 개발에 많은 도움을

줄 것이다. 또한 본 논문은 CMG 구동을 위한

소프트웨어, 하드웨어 개발을 위한 기초자료로

활용될 것으로 기대한다.
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