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ABSTRACT

Active SAR satellite's main maneuver is roll axis maneuver to change SAR antenna

direction. In addition, yaw steering is required to minimize the doppler centroid variation.

Thus, it is resonable to assign the torque/momentum capacity mostly to roll axis and then

yaw axis. In this case, the pitch axis shows low agility performance. However, due to orbit

maintenance, large angle maneuver about pitch axis is sometimes required. In this paper,

we study the pitch axis maneuver time reduction through sequential rotation about roll

and yaw axis. Since these two axes have high agility performance than pitch axis,

maneuver time reduction is possible when large angle rotation about pitch axis is required.

초 록

능동 합성개구레이더 위성의 주요기동은 SAR 안테나 방향을 바꾸기 위한 롤축 기동이

다. 그리고 도플러 중심주파수 변화를 최소화하기 위하여 요축 기동이 요구된다. 따라서

토크/모멘텀 용량을 대부분 롤축으로 그 다음으로 요축으로 할당하는 것이 합리적이다.

하지만 궤도 조정 때문에 가끔씩 피치축으로 중심으로 큰 각도의 회전이 요구된다. 본 논

문에서는 롤축과 요축의 연속회전을 통한 피치축 기동시간 단축 방법에 대해서 살펴본다.

이들 두 축이 피치축에 비해서 기동성능이 좋기 때문에, 피치축을 중심으로 큰 회전이 요

구될 때는 기동시간 단축이 가능하다.

Key Words : Satellite Agility Performance(위성 기동 성능), Euler Angle Rotation(오일

러 각 회전), Active SAR Satellite(능동 합성개구레이더 위성)
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Ⅰ. 서 론

합성개구레이더(SAR: Synthetic Aperture Radar)

는 날씨 및 주야간에 크게 영향을 받지 않고 지

표면 영상을 획득할 수 있는 장점 때문에 최근

들어서 많은 위성에 탑재가 되고 있다[1-2]. 국내

에서도 SAR가 탑재된 다목적실용위성 5호가

2013년 발사되었고[3], 후속으로 다목적 실용위성
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6호도 개발중에 있다.

SAR 위성은 안테나의 형태에 따라서 수동형

과 능동형으로 구분할 수 있다[3-4]. 다목적실용

위성 5호나 6호와 같은 능동 SAR 위성은 위성의

자세를 변화시키는 대신 안테나 자체의 빔 조향

방향을 조절하여 영상을 획득할 수 있다[4]. 따라

서 영상획득을 위해 임의의 축 방향으로 기동을

하는 광학위성과는 달리, 능동 SAR 위성은 주로

한 축 방향으로 기동을 하게 된다.

능동 SAR 위성의 주요 기동은 안테나 빔 지

향 자세를 바꾸기 위한 것으로 롤 축을 중심으로

이뤄진다[5]. 그 다음으로는, 도플러 중심주파수

변화를 보상하기 위한 기동이 요축을 중심으로

수행되고 피치축 기동이 이를 일부 보완하는 형

태로 이뤄진다[6-7]. 따라서 능동 SAR 위성의 기

동성능은 롤(Roll) 축, 요(Yaw) 축, 피치(Pitch) 축

순서로 할당하는 것이 바람직하다고 판단된다.

하지만 피치축의 경우, 빈도는 높지 않지만 위성

궤도 조정시 추력기를 적절한 방향으로 지향하기

위해서 반작용휠로 최대 180도 정도의 큰 각도로

회전할 필요가 있다. 이때는 피치축의 낮은 기동

성능으로 인하여 매우 긴 기동시간이 소요된다.

이러한 문제를 해결하기 위해서 기동성능이

높은 다른 두 축을 이용하는 방법을 생각해보아

야 한다. 기존 연구 결과에 따르면, 고유축

(eigen-axis)을 중심으로 위성을 회전시키는 대신

세 개의 축에 동시에 다른 형태의 제어 토크를

가하면 기동시간을 단축시킬 수 있다[8]. 따라서

피치축으로 큰 각도를 회전해야 할 경우, 롤축과

요축에도 제어 토크를 동시에 적절하게 가하는

방법으로 기동시간을 줄일 수 있다. 하지만 이

방법은 위성의 관성모멘트가 세 축 모두 동일하

다고 가정하였으며, 반작용휠 모멘텀 포화로 토

크 생성이 불가능한 경우가 고려되지 않았고, 장

동(nutation) 현상이 심하게 발생하는 단점이 존

재한다. 또한 실제 위성의 기동환경을 고려하면

고유축 회전이 더 좋다는 연구 결과도 있다

[9-10]. 따라서 피치축 회전시 롤축과 요축도 같

이 기동하는 방법은 적절하지 않다. 본 연구에서

는 그 대신 롤축과 요축을 순서대로 회전하는 방

법을 사용하고자 한다.

위성의 한 축 기동은 다른 두 축의 연속 기동

으로 대체할 수 있다. 예를 들어서 피치축을 중

심으로 한 회전은, 롤축-요축-롤축 또는 요축-롤

축-요축의 연속 회전으로 대체가 가능하다. 토크

및 모멘텀의 제한이 없다면, 당연히 피치축을 중

심으로 하는 고유축 회전이 빠르겠지만, 앞에서

설명한 것처럼 피치축에 토크와 모멘텀이 작게

할당되었다면, 기동성능이 더 높은 롤축과 요축

을 이용한 연속회전이 더 빠른 경우가 발생한다.

본 연구에서는 이러한 특성을 이용하여 능동

SAR 위성의 저기동축에 큰 각도의 회전이 요구

될 때, 기동시간을 단축하는 방법을 제안한다.

Ⅱ. 본 론

2.1 위성형상 및 구동기 배치

본 논문에서는 Fig. 1처럼 TerraSAR-X[2]와 유

사한 형상의 위성을 가정한다. 위성의 롤, 피치,

요 축을  ,  , 로 정의하고, 해당 축의 관성모

멘트를  ,  , 라고 할 경우, Fig. 1과 같은 형

상의 위성은 다음과 같은 관성모멘트 특성을 가

진다.

 ≪  ≈ (1)

다음으로 Fig. 2처럼 반작용휠 네 개를 피라미

드 형태로 배치하여 위성을 기동시킨다고 가정하

였다.  axis 는 각 반작용휠의 회전축 방

향으로, 해당 반작용휠의 토크 및 모멘텀 생성

방향과 일치한다. 네 개의 반작용휠이 위성의 -

평면과 이루는 각도를 으로 정의하였고, 위

성의 x축 위쪽에서 - 평면을 내려다 봤을 때,

반작용휠들이 y축과 이루는 각도를 로 정의하

였다.

Figure 2와 같은 반작용휠 배치하에서 위성의

각축별로 생성가능한 최대 토크 및 모멘텀은 다

음과 같다.

max 














max (2a)

max 














max (2b)

여기서 max , max는 반작용휠의 최대

토크 및 모멘텀을 의미한다. 그리고 와 는

sin 와 cos를 의미한다.

능동 SAR 위성은 안테나 지향자세변화를 위

한 롤축이 주요 기동이므로 을 크게 하여 롤

축에 큰 토크가 작용하도록 하는 것이 합리적이

다. 피치축과 요축의 토크 분배를 결정하는 는

도플러 중심주파수 변화 보상을 고려하여 결정한
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Fig. 1. Satellite Configuration

Fig. 2. Reaction Wheel Cluster

다. 도플러 중심주파수 보상에 필요한 기동을 할

때는, 요축 기동이 피치축 기동에 비해서 크므로

를 크게 하여 요축에 큰 토크를 할당한다[7].

요약하자면 롤축, 요축, 피치축의 순서로 반작용

휠의 토크 및 모멘텀을 할당하도록 능동 SAR 위

성의 반작용휠을 배치해야 한다.

2.2 각 축별 기동시간 해석

위성 한 축의 관성모멘트가  이고, 해당 축방

향의 반작용휠 최대 토크와 최대 모멘텀을 와

라고 하자. 위성을 bang-bang 방식으로 제어한

다고 할 경우, 해당 축 방향으로 라는 회전각

Fig. 3. 1-axis maneuver method (1)

Fig. 4. 1-axis maneuver method (2)

만큼 위성을 회전시킬 때 소요되는 시간, 는

다음과 같이 구할 수 있다[11].

만약 위성의 회전각이 식 (3)과 같은 조건을

만족한다면, 반작용휠의 모멘텀이 포화되지 않으

므로 Fig. 3처럼 기동을 할 수 있다.

 ≦ 


(3)

이 때의 기동시간은 다음과 같이 표현된다.

  




(4)

    




(5)
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만약 기동각이 식 (3)보다 커서 반작용휠의 모

멘텀이 포화될 경우에는 Fig. 4처럼 기동을 할

수 있다. 이때의 기동시간은 다음과 같다.

  


,     





(6)

      

 


(7)

앞의 결과를 이용하여, 위성이 롤 축으로 

만큼 회전할 때 소요되는 시간 r oll x  , 피치

축으로 만큼 회전할 때 소요되는 시간

pitch  y , 요 축으로 만큼 회전할 때 소요되

는 시간 yaw z 를 구할 수 있다. 식(3)~식(7)에

있는 대신에 각 축별 관성모멘트를 대입하고,

와  대신에 식 (2)에서 해당 축의 최대 출력

토크 및 모멘텀을 대입하면 다음과 같이 나온다.

○ 각 축별 반작용휠 모멘텀 불포화조건












≦max

max 











 (8)

○ 휠 모멘텀 불포화시 각 축별 기동시간





r oll x
pitch  y
yaw  z 














max


⋅






max


⋅






max


⋅







 (9)

○ 휠 모멘텀 포화시 각 축별 기동시간





roll x
 tch  y
yaw  z 




 (10)








max
max

max
max

max
max











max


⋅



max


⋅



max


⋅









2.3 연속회전방법

피치축으로 만큼 회전하는 것은 다음과 같은

롤축-요축-롤축 회전으로 대체할 수 있다.

pitch 
 roll 

 yaw roll 
 

(11)

여기서 axis 는 해당 축을 중심으로 만

큼 회전을 의미하며, 식(11)은 롤축-요축-롤축의

순서로  


, ,


씩 회전을 표현하고 있다.

한편, 피치축 회전은 또한 다음과 같은 요축-

롤축-요축 회전으로도 대체할 수가 있다.

pitch 
 yaw 

 roll 
 

(12)

식 (11)은 롤축으로  회전을 2번 수행하고,

식(12)는 요축으로  회전을 2번 수행한다. 우

리는 2.1절에서 롤축의 기동성능이 가장 좋다고

가정하였으므로 기동시간을 줄이려면 식 (11)과

같이 롤축-요축-롤축 회전을 사용하는 것이 좋다.

2.4 단일회전과 연속회전의 기동시간

본 절에서는 피치축으로 만큼 단일회전을 하

는 방법과, 롤축 및 요축으로 연속회전을 할 때

의 기동시간을 구하고 이에 대해서 비교해 본다.

2.4.1 단일회전 기동시간

피치축으로 만큼 단일회전을 할 때 소요되는

시간은 식 (8)~식(10)으로부터 다음과 같이 구할

수 있다.

pitch    












max


⋅



 ≦max
max

⋅



max
max

max


⋅



 max
max

⋅



(13)

2.4.2 연속회전 기동시간

이제 롤축-요축-롤축 회전에 소요되는 시간을

구해보자. 우선 롤축  회전시 휠 모멘텀 불

포화조건은 식(8)로부터 다음과 같이 나온다.
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≦max

max




(14)

위 조건은 다음과 같이 다시 쓸 수 있다.

 ≧ 



max

max
(15)

위 조건과 식(8)~식(10)을 이용하여 롤축 
회전에 소요되는 시간을 구해보면 다음과 같다.

roll   












max

⋅


⋅



 ≧ 



max

max

max
max

max

⋅


⋅



  




max

max

(16)

다음으로 요축 회전에 소요되는 시간은 다음

과 같이 구할 수 있다.

yaw   












max


⋅



 ≦max
max

⋅



max
max

max


⋅



 max
max

⋅



(17)

연속회전의 전체 기동시간은 다음과 같이 정

의된다.

        yaw   (18)

2.4.3 기동시간 비교

위성체의 관성모멘트와 임무요구조건을 토대

로 반작용휠 선정 및 배치가 결정되면 식(13)을

토대로 단일회전 에 소요되는 기동시간을 구할

수 있다. 마찬가지로 식(16)~식(18)을 이용하여

연속회전에 소요되는 기동시간을 구할 수 있다.

이를 비교하여 연속회전이 더 빠른 를 찾아볼

수가 있다.

구분 기호 수치 경우

반

작

용

휠

토크 max 0.2Nm -

모멘텀 max
20Nms 1,3

50Nms 2,4

배치
  -

  -

위

성

관성

모멘트



1000

⋅ 1,2

500

⋅ 3,4


4000

⋅ -


4000

⋅ -

Table 1. Satellite and Actuator Size

실제 경우를 살펴보기 위하여 Table 1과 같이

위성 및 구동기 수치를 가정하고 계산하여 보았

다.

일반적인 상용 위성용으로 판매되는 반작용휠

은 보통 0.1~0.2Nm의 토크에 20~50Nms의 모멘

텀을 가지고 있다. 또한 상용위성의 관성모멘트

는 500~4000 ⋅
정도가 된다. 따라서 반작

용휠의 토크는 0.2Nm로 가정하고, 모멘텀은

20Nms와 50Nms 두 가지 경우에 대해서 살펴보

았다.

또한 Fig. 1과 같은 형상에서는 식 (1)과 같은

관성모멘트 조건이 성립하므로, 롤축의 관성모멘

트는 1000⋅
와 500⋅

두가지로 가정

하고, 피치축 및 요축은 4000⋅
로 가정하

였다.

반작용휠의 배치는 Fig. 2에서 은 60도, 

는 70도로 두었다. 이 때, 각 축별로 생성가능한

최대 토크와 최대 모멘텀은 식 (2)로부터 다음과

같이 나온다.

max 











max (19a)

max 











max (19b)
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롤축, 요축, 피치축 순서로 토크 및 모멘텀이

할당되었음을 알 수 있다.

다음으로 반작용휠 모멘텀 및 위성의 롤축 관

성모멘트에 따라서 총 네 가지 경우를 살펴보고,

그에 따른 기동시간의 변화 및 단축가능여부를

살펴본다.

○ Case 1

(max    ⋅
)

위와 같은 조건에서 계산한 기동시간은 Fig. 5

와 같다. 회전각 를 0도부터 180도까지 변화시

켜가면서, 피치축으로 단일 회전을 할 때의 소요

시간과 롤축-요축-롤축으로 연속회전을 할 때의

소요시간을 비교하였다. 피치축으로 약 60도 이

상의 회전을 할 때는 단일회전보다 연속회전이

더 빠르다는 것을 알 수 있다.

참고로 연속회전의 경우, 약 200초부터 시작을

하는 것을 확인할 수 있는데, 이는 연속회전이

항상 롤축 90도 회전을 두 번 하도록 되어 있기

때문이다.

Figure 6은 회전각에 따른 휠모멘텀 포화여부

이다. 세로축이 0이면 휠모멘텀이 불포화, 1이면

포화를 나타낸다. 피치축 단일회전의 경우는 약

20도 회전부터 휠모멘텀이 포화가 되며, 연속회

전에서의 요축은 약 54도 회전부터 휠모멘텀이

포화된다. 같은 회전각이지만 요축이 피치축보다

더 큰 회전각에서 포화되는 이유는 Fig. 2처럼

반작용휠을 배치하여 요축이 낼 수 있는 모멘텀

이 피치축에 비해서 더 크기 때문이다. 롤축의

경우는 90도 회전 동안에 모멘텀이 포화되지 않

아서 항상 0으로 표시된다.

○ Case 2

(max    ⋅
)

휠 모멘텀을 20Nms에서 50Nms로 증가시킨

경우는 Fig. 7 및 Fig. 8과 같이 나왔다. 피치축

으로 약 113도 이상 회전을 할 때에 단일회전보

다 연속회전이 더 빠르다. 이는 Case 1의 60도보

다 크게 증가한 것이다. 이는 다음과 같은 이유

때문이다.

휠 모멘텀이 증가해서 피치축의 가용 모멘텀

이 증가하였고, 이로 인해서 휠모멘텀이 포화되

는 회전각도 Fig. 6의 20도에서 Fig. 8처럼 약

122도로 증가하였다. 상당한 각도의 회전에서도

피치축 휠 모멘텀이 포화되지 않기 때문에 단일

회전의 속도가 빨라졌고, 이 때문에 아주 큰 회

Fig. 5. Maneuver Time (case 1)

Fig. 6. Momentum Saturation (case 1)

전각이 아니고서는 연속회전이 더 느린 결과가

나온다.

Figure 5와 Fig. 7을 비교해보면, case 1에서

휠모멘텀이 포화되는 시점인 20도까지는 양쪽의

단일회전 시간이 같지만, case 2에서는 그 이후

로도 122도까지 피치축 휠 모멘텀이 포화되지 않

으므로 기동시간이 빠른 것을 확인할 수 있다.

참고로 연속기동의 경우도 Fig. 5와 Fig. 7을

비교해보면 약 54도 이후부터는 기동시간이 단축

되는 것을 확인할 수 있다. 이는 요축도 휠모멘

텀 증가로 인해서 포화가 일어나지 않아서 기동

시간이 단축되었기 때문이다.
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Fig. 7. Maneuver Time (case 2)

Fig. 8. Momentum Saturation (case 2)

O Case 3

(max    ⋅
)

휠 모멘텀을 다시 20Nms로 하고, 대신에 롤축

의 관성모멘트를 1000⋅
에서 500⋅

로 낮추어서 롤축의 기동성을 더 키운 경우를 살

펴보자.

Case 1과 비교할 때, 피치축 방향 기동에 영향

을 주는 요소는 변화가 없으므로, 단일회전은

Fig. 5와 Fig. 9가 동일한 결과를 보여주고 있다.

반면 롤축의 기동성이 향상되어서 롤축 90도

회전을 두 번 하는데 소요되는 시간이 약 200초

에서 약 150초 정도로 단축되었고, 이로 인해서

Fig. 9. Maneuver Time (case 3)

Fig. 10. Momentum Saturation (case 3)

연속회전의 기동시간이 Case 1에 비해서 약 50

초씩 단축되었다. 이 때문에 단일회전보다 연속

회전이 빠르게 되는 각도가 Case 1의 60도에서

40도로 단축되었다.

O Case 4

(max    ⋅
)

휠 모멘텀을 50Nms로 증가시키고, 롤축 관성

모멘트는 500⋅
로 하였을 때의 결과이다.

피치축 휠 모멘텀이 증가하였으므로, 연속회전이

빨라지는 각도가 Case 3과 비교시 40도에서 57

도로 증가하였다.
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FIg. 11. Maneuver Time (case 4)

Fig. 12. Momentum Saturation (case 4)

Ⅲ. 결 론

지향자세변화를 위해서 롤축으로 가장 큰 구

동기 토크 및 모멘텀을 할당하고, 그 다음으로

도플러 중심주파수 변화를 보상하기 위해서 요축

으로 토크 및 모멘텀을 할당한 능동 합성개구레

이더 위성을 가정하였다. 이러한 위성도 궤도조

정 등의 이유로 피치축이 큰 기동을 해야할 경우

가 발생할 수 있다. 이때의 기동시간을 단축하는

방법에 대해서 연구를 해보았다.

기동성능이 낮은 축으로 큰 각도의 회전이 필

요할 경우, 기동성능이 높은 다른 두 축을 연속

하여 회전하여 위성의 자세를 변환할 수도 있다.

요구되는 회전각이 크고 다른 두 축의 기동성능

이 매우 높을 경우, 낮은 기동축으로 수행하는

단일회전보다, 높은 기동축들로 수행하는 연속회

전이 더 빨리 해당 기동을 완성할 수 있다는 것

을 보였다. SAR 위성의 경우 광학위성과는 달리

태양회피조건 등이 그다지 까다롭지 않으므로 이

러한 방법을 통하여 기동시간을 단축할 수 있다.
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