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Ⅰ. 서 론

소천체란 소행성 및 혜성과 같이 행성에 비해 

작은 질량을 갖는 천체를 의미한다. 소천체는 약

한 중력 때문에 내부적인 화학변화를 일으키기 

어려우며 과학적 가치가 높은 태양계 형성 초기

의 구성 물질을 보존하고 있을 것으로 기대된다.

탐사선을 소천체에 안전하고 정확하게 착륙시

키는 기술은 소천체 탐사를 위한 핵심 기술이며,
특히 최근 들어 통신지연으로 인해 제한적인 착

륙 정확도 및 돌발 상황 대처능력을 갖는 지상명

령 기반 착륙 방식에서 벗어나 탐사선 스스로 착

륙을 수행하도록 하는 자율 착륙 기법에 대한 연

구가 많은 관심을 받고 있다[1-4].
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ABSTRACT

This paper presents a robust method for autonomously landing on small bodies.
Autonomous landing is accomplished by generating and following reference position and
attitude profiles. The position and attitude tracking controllers are based on discrete sliding
mode control, which explicitly treats the discrete and impulsive natures of thruster
operation. Vision-based inertial navigation is used for autonomous navigation for landing.
Numerical simulation is carried out to evaluate the performance of the proposed method
in a realistic situation with environmental uncertainties.

초 록

본 논문에서는 탐사선을 소천체에 착륙시키기 위한 자율 착륙 기법을 제시하였다. 제시

된 기법은 탐사선이 스스로 착륙을 위한 위치 및 자세 프로파일을 생성하고 이를 추종하는 

구조를 가지며, 위치 및 자세 추종을 위한 제어기를 설계함에 있어 소천체 및 탐사선의 환

경 불확실성에 대해 강인한 특성을 갖는 이산 슬라이딩 모드 제어법칙을 바탕으로 하였다.
착륙을 위한 자율 항법 기법으로는 시각기반 관성항법을 적용하였으며, 제시된 착륙 기법은 

다양한 불확실성이 존재하는 상황에서의 수치 시뮬레이션을 통해 검증되었다.
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자율 착륙 기술은 탐사선이 자신의 위치 및 

자세를 결정하는 자율 항법 기술과 이를 바탕으

로 소천체에 탐사선을 착륙시키기 위한 유도제어 

기술로 구성되며, 소천체의 불규칙한 형상 및 불

확실한 착륙 환경에 대해 강인한 성능을 가질 것

이 요구된다. 현재 소천체에서의 자율 항법 기술

은 관성센서 및 카메라를 이용한 시각기반 관성

항법 기법이 사운딩 로켓 시험을 통해 검증되는 

등[1] 일정 수준이상의 성숙도를 확보한 것으로 

평가되고 있다.
반면 착륙 시의 유도 및 제어를 위한 기법으

로는 탐사선이 지상에서 계획된 수차례의 기동을 

수정하는 방식[2] 및 탐사선 스스로 착륙 궤적을 

생성하고 추종하는 방식[3-4] 등이 제안되었으나 

착륙 과정에서의 자세 외란 및 이를 보상하기 위

한 자세 제어 문제를 무시하였거나 추력기의 동

작 특성에 대한 고려 없이 연속시간에서 설계된 

제어기를 적용함으로써 불필요한 추진제를 소모

하는 등 실제 시스템에 적용되기까지 해결되어야 

할 문제가 남아있는 것으로 판단되었다. 이에 본 

연구에서는 탐사선의 위치 및 자세제어를 모두 

고려하면서 실제 시스템에 적용될 수 있는 자율 

착륙 기법을 개발하고자 하였다.
본 논문에서 제시된 소천체 자율 착륙 기법은 

탐사선이 착륙을 위한 기준 위치 및 자세 프로파

일을 스스로 생성하고 이를 추종하는 구조를 가

지며, 위치 및 자세 추종을 위한 제어기를 설계

함에 있어 소천체 및 탐사선의 불확실성에 대해 

강인한 성능을 보이는 이산 슬라이딩 모드 제어

법칙을 바탕으로 하였다. 설계된 제어기는 추력

기의 이산적이고 순간적인 거동을 고려하여 추종 

성능을 최대화하고자 하였으며, 복잡한 형태의 

모듈레이션 없이 추력기의 동작시간을 직접 제공

한다는 장점을 갖는다. 착륙 중 탐사선의 위치 

및 자세를 결정하기 위한 방법으로는 시험을 통

해 검증된 시각기반 관성항법[1]을 적용하였다.
본 논문은 총 다섯 개의 장으로 구성되며 2장

에서는 본 연구에서 다루고자 하는 소천체 착륙 

문제와 탐사선에 대한 가정을 소개한다. 3장에서

는 소천체 자율 착륙을 위한 유도 및 제어기법을 

소개하며 기준 궤적 생성 기법 및 이산 슬라이딩 

모드 제어법칙을 기반으로 한 위치 및 자세 추종 

제어기가 제시되었다. 4장에서는 자율 착륙을 위

한 시각기반 관성항법 기법을 소개하였으며 마지

막으로 5장에서는 다양한 불확실성이 반영된 현

실적인 상황에서의 수치 시뮬레이션을 통해 제시

된 기법이 실제 시스템에 적용 가능함을 보이고

자 하였다.

Fig. 1. Asteroid Landing Scenario

Ⅱ. 문제 정의

2.1 임무 시나리오

본 논문에서는 해외의 소천체 탐사 임무인 

Hayabusa[5-6] 및 Marrco-Polo[7]의 경우를 참고

하여 다음과 같은 임무 시나리오를 가정하였다.
우선 탐사선이 소천체에 도착한 뒤 첫 수개월 

동안은 소천체에 대한 원격 탐사 기간으로 가정

한다. 이 기간 동안 탐사선은 소천체와의 거리를 

유지하며 영상을 포함한 여러 탐사 자료를 획득

하고, 지상에서는 이를 바탕으로 소천체의 3차원 

모델 및 표면 지도를 생성하고 소천체의 중력 및 

회전 상태에 대한 모델링을 수행한다. 필요한 자

료가 충분히 수집되었다고 판단되면 착륙 장소를 

선정하고 착륙 단계로 진입하게 된다.
소천체 착륙은 크게 세 단계로 이루어지며, 첫 

단계는 탐사선이 지상으로부터 계획된 일련의 기

동을 수행하여 원격탐사를 수행하던 기준 위치에

서 벗어나 소천체로 접근하는 단계이다. 이 단계

가 진행되는 동안 지상에서는 탐사선의 기동이 

정상적으로 수행되는지를 확인하고 문제가 발생

할 경우 착륙을 중단시키게 된다.
두 번째 단계는 탐사선이 소천체에 충분히 접

근하여 자율 항법에 필요한 측정 자료가 얻어지

게 되면서 시작된다. 이 단계에서 탐사선은 측정

한 자료를 바탕으로 자율 항법만을 수행하며, 지

상에서는 탐사선의 항법 해를 분석하여 최종 착

륙 여부를 판단한다.
마지막 단계는 탐사선이 착륙에 필요한 기동

을 스스로 계획하고 수행하여 소천체에 착륙하는 

단계로써, 이 단계는 자율 항법의 정상 동작이 

확인되고 탐사선이 착륙 지점에 일정 거리 이내

로 접근했을 때 시작된다. 본 논문에서 다루고자 

하는 자율 착륙 기법은 이 단계에서의 적용을  

목표로 한다.

2.2 탐사선

본 논문에서 가정한 탐사선은 자율 항법을 위
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Fig. 2. Spacecraft for Small Body Landing

한 장치로써 3축 가속도계 및 각속도계와 카메라

를 탑재한다. 가속도계는 탐사선의 질량중심에 

위치하며, 카메라는 탐사선의 착륙 방향과 동일

한 z방향으로 배치된 것으로 가정하였다.
탐사선은 착륙 중의 위치 및 자세제어를 위해 

화학 추력기를 이용하며, 소천체의 작은 중력을 

고려하여 추력이 큰 별도의 착륙용 추력기를 사

용하는 대신 동일한 추력기로 위치 제어와 자세 

제어를 모두 수행하는 것으로 가정하였다. 이러

한 설계 및 운용개념은 해외의 소천체 탐사선

[5-7]에 이미 적용된 바 있다.
추력기의 배치는 추력기를 이용한 위치 및 자

세 제어에 대한 기존 연구결과[8]를 참고하여 동

일한 추력을 갖는 12개의 추력기가 Fig. 2와 같

이 배치되는 것을 가정하였다. 제시된 배치는 위

치에 대한 3축 제어와 자세에 대한 3축 제어를 

독립적으로 수행할 수 있도록 하며 추력기가 경

사각 없이 축 방향으로 배치되어 위치 제어에 따

른 연료 소모를 최소화한다.

2.3 동역학

소천체 착륙 과정의 동역학적 모델링은 다음

과 같이 수행되었다. 먼저 소천체의 회전 방향은 

관성좌표계에 대해 고정된 것으로 가정되었으며,
이러한 가정은 대부분의 소천체에 대해 성립하는 

것으로 알려져 있다[9]. 탐사선의 동역학은 본 논

문에서 다루고자 하는 문제의 범위를 고려하여 

직교 좌표계에서의 위치 및 자세 동역학에 국한

하였으며, 원격 탐사 및 소천체 접근 기동 설계 

시에 필요한 궤도 역학적 모델링은 생략하였다.
Figure 3은 소천체 착륙 문제를 모델링하기 위

하여 사용된 좌표계 및 벡터를 나타낸 것이다.
ΣI는 좌표계 중심이 소천체의 질량중심과 일

치하며 관성 좌표계에 대해 회전하지 않는 유사 

Fig. 3. Small Body Landing Kinematics

관성좌표계이며, ΣB는 관성좌표계의 z축을 기준

으로 관성좌표계에 대해 ωB의 각속도로 회전하는 

소천체 고정 좌표계이다. ΣL은 좌표계 중심이 착

륙지점에 위치하고 z방향이 착륙지점의 지면에 

수직한 착륙 좌표계이며 ΣS는 좌표계 중심이 탐

사선의 질량중심에 위치하며 탐사선에 대해 고정

된 탐사선의 동체 좌표계이다.
착륙 좌표계에서 나타낸 탐사선의 위치 동역

학은 다음의 식으로 나타난다. 여기서 g는 소천

체의 중력가속도, u는 추력기로부터 탐사선에 주

어지는 가속도이며, ρ는 소천체의 질량중심에 대

한 착륙지점의 위치벡터이다. ωB는 관성좌표계에 

대한 소천체의 각속도 벡터이다.

( )22 B Bé ù é ùë û ë û= - ´ - ´ + + +r ω r ω r ρ g u (1)

여기서,

3 2

3 1

2 1

0
[ ] 0

0

a a
a a
a a

-é ù
ê ú´ = -ê ú
ê ú-ë û

a
(2)

착륙 좌표계에 대한 탐사선의 자세 동역학은 

아래와 같다. J는 탐사선의 회전관성, ω는 탐사선 

동체좌표계에서 나타낸 착륙좌표계에 대한 탐사

선의 각속도 벡터, A는 착륙좌표계에 대한 탐사

선의 자세행렬, τ는 탐사선의 추력기로부터 발생

하는 각가속도이다.

( ) ( )1[ ] [ ]B B B
-= - + ´ + - ´ +ω J ω Aω J ω Aω Aω ω τ (3)

소천체는 불규칙한 형상으로 인하여 점 질량
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과 크게 다른 중력 분포를 가지며, 본 논문에서

는 소천체를 다수의 사면체로 나누어 중력을 계

산하였다. 단일 사면체에 의한 중력 포텐셜은 아

래의 식으로부터 주어진다[10].

1
2

1
2

e e e e
e edges

f f f f
f faces

U G L

G

s

s w

Î

Î

= · · ×

- · · ×

å

å

r E r

r F r (4)

U는 사면체로 인한 중력 포텐셜, G는 중력상

수, σ는 사면체의 밀도이다. 위 식에 대한 상세

한 정의는 참고문헌[10]에 주어져 있다.

Ⅲ. 자율 착륙 유도 및 제어

3.1 기준 프로파일
3.1.1 위치 프로파일

자율 착륙을 위한 기준 위치 프로파일은 다음

의 조건들을 고려하여 설계되었다. 먼저 프로파

일의 연속성을 보장하기 위하여 기준 프로파일의 

시작 위치 및 속도가 프로파일 생성 시점의 위치 

및 속도와 일치하도록 하였으며, 착륙지점에 대

한 가관측성 확보를 고려하여 착륙 전에 수평 방

향으로의 위치 및 속도를 0으로 미리 정렬하고 

착륙을 진행하도록 하였다. 또한 탐사선이 항법 

및 추종 오차로 인해 예정된 착륙 시점에 지면에 

착륙하지 못하거나, 이륙 및 충돌을 반복하는 현

상을 방지하기 위하여 착륙 시점의 수직 속도를 

0이 아닌 값으로 설정하였다.
위 조건을 만족하는 기준 프로파일은 이론상 

무수히 많이 존재할 수 있으나, 본 논문에서는 

소천체의 작은 중력을 고려하여 연료 소모량 최

소화 보다는 탐사선의 계산 용이성에 무게를 둔 

다항식 형태로 정의하였다. 생성된 프로파일은 x,
y, z방향에 대해 동일한 형태를 가지며 아래는 z
방향에 대한 프로파일을 나타낸 것이다.
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여기서 zd는 z방향 기준 위치 프로파일이며 t
는 기준 프로파일 생성시점으로부터의 경과 시간

이다. 제시된 기준 프로파일은 Tz를 기준으로 4
차 다항식으로 표현되는 구간과 선형 등속구간으

로 나누어지며, 다항식 구간은 프로파일 생성 시

점의 위치/속도와 등속 구간 진입 시점의 위치/
속도를 만족하면서 등속 구간 진입 시의 가속도

가 0이 되도록 하는 5개 조건으로부터 생성되었

고 선형 등속구간은 등속 구간 진입 시의 정해진 

속도를 유지하도록 생성되었다. 위 식의 계수는 

다음과 같이 계산된다.

 iza =0  iza =1  ( ) 2
212 63 zTCCa -=

 ( ) zTCCa 213 85 +-=  214 32 CCa -= (6)

 ( ) 3
1

-+= zfi TzzC  ( ) 4
2

-+= zzii TTzzC

 ff zbzb == 10

여기서  ii zz , 는 프로파일 생성 시점에서의 탐

사선 z방향 위치 및 속도이며,  ff zz , 는 시간 등속 

구간 진입 시점인 Tz에서의 목표 z방향 위치 및 

속도이다. 앞서 언급된 설계 고려사항을 다항식 

프로파일의 설계변수로 나타내면 다음과 같다.
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(7)

여기서 tTD는 목표 착륙 시점, vTD는 착륙 시의 

수직속도이다. 위 조건에 따라 생성된 위치 프로

파일은 앞에서 언급된 바와 같이 착륙 전 수평 

방향의 위치 및 속도를 0으로 만들고 나서 이를 

유지하며 수직으로 착륙을 진행하며, 목표 착륙

시점에서 0이 아닌 착륙속도를 가짐으로써 항법 

및 추종오차와 무관하게 안정적인 착륙이 이루어

질 수 있도록 한다.

3.1.2 자세 프로파일

착륙 중의 기준 자세 프로파일은 착륙 과정에

서 자율 항법을 위한 측정 자료가 안정적으로 제

공되고, 착륙 시점에 착륙장치와 지면의 접촉이 

정상적으로 이루어지도록 하여야 한다. 본 논문

에서는 탐사선의 카메라와 착륙장치가 동일한 방

향으로 장착된 것으로 가정하였으며, 이에 따라 

기준 자세 프로파일을 다음과 같이 정의하였다.

 { }Td 0001=q (8)

는 착륙 좌표계에 대한 탐사선의 자세 쿼터

니온이다. 제시된 기준 프로파일은 탐사선의 카

메라 및 착륙장치가 항상 지면을 향하도록 하여 

자율 항법 및 착륙이 정상적으로 수행될 수 있도

록 한다.

3.2 추종 제어기

3.2.1 이산 슬라이딩 모드 제어

본 논문에서는 생성된 기준 위치 및 자세를 
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추종하기 위해 다음과 같은 형태의 이산 슬라이

딩 모드 제어기를 적용하였다.
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여기서 s는 시스템이 정해진 수렴 특성을 보이

는 슬라이딩 평면(s=0)으로부터 얼마나 떨어져 

있는지를 나타내는 변수이며, sD는 시스템의 제

어입력을 통해 달성하고자 했던/하는 s의 값이

다. d는 외란으로 인해 발생하는 단일 시간간격 

동안의 s 추종오차이며,  d̂ 은 Θ를 계수로 가지는 

저역필터를 이용한 d의 추정이다. Φ 와 Θ는 성

분의 크기가 0에서 1 사이인 대각행렬이다.
위 제어법칙은 s의 값을 0으로 제어하는 과정

에서 s의 부호를 변화시키지 않으므로 chattering
문제로부터 자유로우며, 불필요한 제어입력을 최

소화하면서 외란에 강인한 특성을 갖는 것으로 

알려져 있다[11].
위 제어법칙의 안정성 및 수렴특성에 대한 논

의는 다음과 같이 진행된다. 먼저 식(9)를 재배치

하면 시간에 따른 s의 변화를 아래와 같이 나타

낼 수 있다.
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ddμ

μΦss

(10)

위 식으로부터 s를 μ에 대해 전개하면 다음과 

같은 결과를 얻는다.
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k μΦsΦs

(11)

여기서 우측 첫 번째 항은 시간에 따라 0으로 

수렴하는 값이다. 우측 두 번째 항은 시스템에 

작용하는 외란으로 인해 발생하는 추종오차를 나

타내며 그 크기에 대해 다음 관계가 성립한다.
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위 식으로부터 μ가 유한한 값을 가질 경우 추

종오차 역시 유한한 값을 가지며, Φ의 성분이 0
에 가까울수록, μ의 크기가 작을수록 추종오차의 

크기가 줄어듦을 알 수 있다. μ의 크기에 대한 

논의는 Θ의 값이 1인 경우와 그렇지 않은 경우

로 나누어 진행되며, 먼저 Θ의 값이 1인 경우 μ

와 d가 동일하므로 다음 결과가 성립한다.
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이 경우 최종 추종오차는 단일 시간간격 동안 

외란에 의해 발생한 오차인 d에 비례하며, 작용

하는 외란이 해석적일 경우 충분히 작은 시간간

격에 대해 추종오차가 시간간격에 선형적으로 비

례할 것으로 기대된다. Θ가 1이 아닌 경우에는 

식 (9)과 (10)로부터 다음 관계가 성립한다.
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위 관계식을 이용하여 μ를 δ에 대해 정리할 

경우 그 범위에 대해 다음 관계가 성립한다.
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식 (12)에 위 결과를 대입하면 최종 추종오차

의 크기는 다음과 같이 주어진다.
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이 경우 추종오차는 시간에 대한 d의 변화량

에 비례하며, 작용하는 외란이 해석적일 경우 충

분히 작은 시간간격에 대하여 추종오차가 시간간

격의 제곱에 비례할 것으로 기대된다.
제시된 제어법칙은 해석적인 외란 요소에 대

해 최종 추종오차가 시간간격에 비례하여 감소하

는 수렴특성을 가지며, 충분한 제어주기가 확보

될 경우 외란에 대한 구체적인 지식을 필요로 하

지 않는 강인한 추종 성능을 갖는다. 따라서 제

시된 제어법칙은 중력 및 회전상태에 대한 정확

한 모델링이 제한적이며 이와 관련한 해석적 외

란 요소가 존재하는 소천체 착륙 문제에 적용되

기에 적합한 특성을 가진 것으로 판단된다.
제어기의 설계변수인 Φ와 Θ는 식(16)에 비추

어 볼 때 추종오차 측면에서 작은 값을 갖는 것

이 바람직하다. 그러나 측정 오차와 같이 시간에 

대해 랜덤한 특성을 갖는 비 해석적 외란 요소가 

존재하는 경우 Φ의 값이 작아짐에 따라 불필요

한 제어 입력이 증가할 수 있으며, Θ 또한 식

(10)을 참고하면 랜덤한 외란 요소에 대해서는 

그 값이 0에 가까워질수록 추종오차가 커질 것으
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로 예상된다. 결론적으로 제어기의 설계변수는 

대상 시스템의 특성을 고려하여 해석적인 외란 

요인이 지배적이거나 추종 성능 극대화가 가장 

중요할 경우 작은 값으로, 비 해석적 외란 요인

이 지배적이거나 제어를 위한 에너지 절약이 중

요한 이슈인 경우 상대적으로 큰 값으로 설정되

는 것이 바람직할 것으로 판단된다.

3.2.2 명령 지연 기법

소천체의 중력은 탐사선의 추력에 비해 작은 

값을 가지며, 이에 따라 착륙 과정에서의 추력기 

운용은 순간적인 펄스의 형태로 이루어지게 된

다. 이와 같이 제어입력이 시간간격 내 제한된 

영역에서 주어지는 경우 제어가 수행되는 시점에 

따라 시스템의 추종특성이 차이를 보이게 되며,
본 논문에서는 제어입력 계산 시에 이러한 추력

기의 동작 특성을 반영함으로써 착륙 과정에서의 

추종오차를 최소화하고자 하였다.
Figure 4는 k+1 단계의 s값을 0으로 만들기 

위한 추력기 사용이 k 시점에서 이루어질 경우

의 s 프로파일을 나타낸다.
매 시간간격마다 s의 값이 0으로 수렴하지만 

평균적인 s의 값이 한 쪽으로 치우쳐짐을 알 수 

있다. 본 논문에서는 이를 보완하기 위하여 k 제

어시점에서 k 시점의 추력기 명령이 아닌 k+1/2
시점에서의 추력기 동작명령을 생성하도록 하였

다. Fig. 5은 이러한 기법을 적용한 경우의 추종

오차이며 그 평균이 상대적으로 0에 가까운 것을 

알 수 있다.

3.2.3 위치 제어

앞에서 언급된 제어 기법을 바탕으로 설계된 

위치 추종 제어기는 다음과 같다. 먼저 정해진 

위치 추종특성을 갖는 슬라이딩 평면을 다음과 

같이 정의한다.

Fig. 4. s Tracking Error with k Control

Fig. 5. s Tracking Error with k+1/2 Control
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1/ 1/ 1/x x y y z zt l t l t l= = =

τ는 슬라이딩 평면상에서의 오차 수렴특성을 

나타내는 시간상수이다. 구하고자 하는 제어입력

은 k+1 시점의 s 값을 sD
k+1로 만드는 k+1/2시점

의 속도 임펄스 ΔVk이며 이는 다음의 식으로부

터 얻어진다.

1 , 1 1 , 1 1( ) ( ) D
k d k k d k k+ + + + +- + - =r r Λ r r s (18)

이를 계산하기 위하여 먼저 탐사선의 동역학 

모델을 이용하여 k 시점의 위치 및 속도를 

k+1/2 시점으로 전파한다.
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탐사선의 동역학으로부터 기동 후의 위치, 속

도 및 가속도는 아래와 같다. 위 첨자 –는 기동 

전, +는 기동 후의 값을 의미한다.
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k+1 시점의 위치 및 속도는 ΔVk로부터 다음과 

같이 계산된다.
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위 식을 식(18)에 대입하고 정리하면 요구되는 

속도 임펄스는 다음과 같이 계산된다.

 fCV 1-=D k (22)
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3.2.4 자세 제어

자세제어를 위한 슬라이딩 평면은 다음과 같

이 정의된다.
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는 탐사선의 자세를 나타내는 쿼터니온이다.
슬라이딩 평면상에서의 안정 특성은 다음과 같

다. 아래의 Lyapunov 함수를 고려한다.

2
41TV qd d d= = -q q (24)

주어진 Lyapunov 함수는 자세 오차가 0이 되

는 지점(δq=0)에 대해 positive-definite하다. 위  

함수를 시간에 대해 미분하면 다음과 같다.

( )4 4 42 T
dV q q qd d d d= - = -ω ω q (25)

정의된 슬라이딩 평면상에서 Lyapunov 함수

의 거동은 다음과 같다.

2
4

T TV qd d d= - q Λ q (26)

이는 각도 오차가 180도이면서 각속도 오차가 

0인 경우(δq4=0)를 제외하면 자세오차가 0이 아

닌 경우에 대해 항상 음의 값을 갖는다.
구하고자 하는 제어입력은 k+1 시점의 s 값을 

sD
k+1로 만드는 k+1/2시점의 각속도 임펄스 Δωk

이며 이는 다음의 식으로부터 얻어진다.

 ( ) ( ) D
kkkkdk q 111,41,1 +++++ =dd+- sqΛωω (27)

먼저 아래의 식을 이용하여 k+1/2 시점의 자

세오차, 각속도, s값을 계산한다.
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기동 후의 자세오차, 각속도, s값은 다음과 같

이 주어진다.
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제어입력은 아래 식으로부터 주어지게 된다.
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식 (27)을 Δωk에 대해 정리하면 다음과 같다.
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제어 주기가 충분히 짧을 경우 dt에 대한 차수

가 높은 좌변의 gyroscopic항을 무시할 수 있으

며, 이 경우 Δωk는 아래와 같은 closed-form으로 

얻어진다.

 fCω 1-=D k (32)

3.2.5 추력기 입력 분배

탐사선의 위치 및 자세 제어가 수행되기 위해

서는 앞에서 계산된 속도 및 각속도 임펄스가 추

력기의 동작시간으로 변환되어야 한다. 먼저 추

력기가 제공하여야 할 운동량/각운동량 임펄스

는 다음과 같이 계산된다.
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p와 h는 추력기가 제공해야 할 동체 좌표계에

서의 운동량/각운동량 임펄스이며, m은 탐사선

의 질량, A는 착륙 좌표계에 대한 탐사선의 자세 

행렬, J는 탐사선의 회전관성이다. 위치 제어를 
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위한 추력기 동작명령의 경우 탐사선에 가하는 

토크가, 자세 제어를 위한 명령의 경우 탐사선에 

가해지는 힘의 합이 0이 되어야 하며, 이는 아래

의 조건이 만족되어야 함을 의미한다.
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εT, εR 은 각각 위치 및 자세 제어를 위한 추

력기 동작시간이며, f 및 d는 각각 동체좌표계에

서의 추력기의 추력 벡터 및 위치 벡터이다. 위 

조건을 만족하는 추력기의 구성 및 동작 명령은 

이론적으로 무수히 많이 존재하나, 본 논문에서

는 Fig. 2의 추력기 구성을 바탕으로 다음과 같

이 추력기에 대한 명령을 계산하였다.
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여기서 T는 추력기의 추력 크기이다. 위 명령 

생성 방식은 요구되는 힘/토크의 방향이 추력기

의 힘/토크 방향과 일치하는 경우에만 추력기를 

사용하도록 하므로 불필요한 연료소모를 억제하

며, 요구되는 임펄스를 여러 추력기에 균일하게 

분배함에 따라 특정 추력기가 과도하게 사용되지 

않도록 한다.

Ⅳ. 자율 항법

4.1 측정 모델

탐사선의 자율 항법으로는 가속도계, 각속도계 

및 카메라를 이용하는 시각 기반 관성항법을 적

용하였다[1].
가속도계 및 각속도계는 탐사선에 고정되어 

있으며 다음과 같이 모델링된다.

( ) a a

B g g

= + + +
= + + +

a A g u b n
ω ω Aω b n (36)

 및 는 탐사선 동체 좌표계에서 나타낸 가

속도계 및 각속도계의 3축 측정값이며, ba, bg는 

가속도계 및 각속도계의 바이어스, na, ng은 가속

도계 및 각속도계의 백색 가우시안 잡음이다. 가

속도계 및 각속도계의 바이어스는 다음과 같은 

랜덤워크 특성을 갖는 것으로 모델링되었다.

a ra

g ga

=
=

b n
b n (37)

이때 nra, nrg는 바이어스 랜덤워크를 결정하는 

백색 가우시안 잡음이다.
관성항법장치의 발산을 억제하기 위한 시각 

정보는 탐사선이 촬영한 영상 내의 특징점과 사

전 조사를 통해 수집된 소천체 표면의 특징점을 

매칭시킴으로써 얻어진다[1]. 본 논문에서는 이러

한 과정이 기 수행된 것으로 가정하였다.

Fig. 6. Camera Measurement
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ΣC 는 탐사선 카메라에 고정된 카메라 좌표계

이며 c는 탐사선 질량중심에 대한 카메라의 위치

벡터, 
는 탐사선에 대한 카메라의 자세행렬

이다. n은 착륙지점에 대한 특징점의 위치벡터,
m은 카메라 초점에 대한 특징점의 위치벡터이

며, f는 카메라의 초점거리이다. p는 측정값인 특

징점의 카메라 평면 내 위치이며 v는 측정오차

인 카메라 평면 내 특징점 위치 오차이다.

4.2 확장 칼만 필터

위치 및 자세추정을 위한 필터로는 확장 칼만 

필터를 적용하였으며 추정 상태 및 상태 동역학

은 다음과 같다.

:  Positon (3 1)
:  Velocity (3 1)
:  Attitude Quatermion (4 1)
:  Accelerometer Bias (3 1)
:  Gyroscope Bias (3 1)
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상태 및 오차 전파를 위한 수식은 다음과 같다.
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특징점에 대한 측정오차 모델은 다음과 같다.
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상태 및 오차 예측단계는 다음과 같다.
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시각 정보가 있는 경우와 없는 경우의 상태 

업데이트는 다음과 같이 수행된다.
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이때 행렬 R은 아래와 같이 정의된다.
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Ⅴ. 시뮬레이션

제시된 기법의 적용 가능성을 검증하고 현실

적인 상황에서의 성능 및 특성을 평가하기 위하

여 다음과 같은 수치 시뮬레이션이 수행하였다.

5.1 시나리오

시뮬레이션은 본 논문에서 제시된 임무 시나

리오를 기준으로 자율 항법이 활성화되는 시점으

로부터 소천체 착륙이 완료되기까지의 기간에 대

하여 수행되었다.
착륙 대상 소천체로는 기존 탐사임무[5-7]의 

대상 소천체들과 크기 및 질량 특성이 유사한 

Castalia을 선택하였으며, 착륙 장소는 Castalia
표면에 위치한 임의의 지점으로 선택되었다.

시뮬레이션 시간은 총 1800초로 설정하였으며 

첫 600초는 자율 항법 필터의 안정화 기간으로 

가정하였다. 탐사선은 600초 시점에서 기준 위치 

및 자세 프로파일을 생성하여 이를 추종하기 시

Fig. 7. 4769 Castalia

작하며, 1200초 시점에서 착륙 지점에 대한 수평 

위치와 속도를 0으로 만들고 1800초 시점에서 소

천체 표면에 착륙하게 된다.
소천체에 대한 모델링 오차로는 소천체의 질

량 및 회전 속도에 대한 오차가 고려되었으며,
추가적으로 탐사선의 계산능력을 고려하여 탐사

선 내 소천체의 중력 계산은 점 질량 모델을 이

용하여 수행되는 것으로 가정하였다. 적용된 시

뮬레이션 변수의 값이 Table 1에 나타나 있다.
탐사선과 관련한 오차 요인으로는 탐사선의 

질량 및 회전관성에 대한 모델링 오차, 자율 항

법 활성화 시점에서의 탐사선 위치/속도 추정 

오차, 추력기의 정상 추력 오차 및 추력 잡음이 

고려되었으며, 시뮬레이션에 적용된 값은 Table
2에 요약되어있다.

기타 시뮬레이션에서 고려된 사항으로는 추력

기의 최소 펄스 크기 제한과 자율 항법 수행 시 

동시에 추적 가능한 특징점의 개수 제한이 있다.
제어기 설계 변수를 포함한 모든 시뮬레이션 변

수의 값이 Table 3에 요약되었다.

Properties True Value Model Value
Mass 1.4024e12 kg 1.1e12 kg
Spin Rate 4.2621e-4 rad/s 4.0e-4 rad/s
Gravity Model 3D Model [10, 12] Point-Mass
Landing Position [239.7, -18.2, 379.7] m -
Feature Density 4e-4 m-2 -

Table 1. Castalia Model

Properties True Value Model Value

Mass 650 kg 600 kg

Moment of Inertia [430, 420, 450] kgm2 [400, 450, 430] kgm2

Initial Position [-50, 50, 450]m [0, 0, 500] m

Initial Velocity [-0.1, 0.05, -0.15] m/s [0, 0, -0.10] m/s

Static Thrust
[5.1, 4.9, 5.0, 4.8,
5.0, 4.7, 4.7, 5.1,
5.1 5.0, 4.5, 5.0] N

[5.0, 5.0, 5.0, 5.0,
5.0, 5.0, 5.0, 5.0,
5.0, 5.0, 5.0, 5.0] N

Thrust Noise 5 % (per pulse) -

Table 2. Spacecraft Model
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Properties Value
Dimension [1.3, 1.3, 1.3] m
Initial Attitude [1, 0, 0, 0]
Initial Angular Velocity [0, 0, 0] deg/s
Accelerometer Update 10 Hz
Accelerometer na 2e-4 m/s2/√Hz
Accelerometer nra 2e-6 m/s3/√Hz
Gyroscope Update 10 Hz
Gyroscope ng 2e-5 rad/s/√Hz
Gyroscope nrg 2e-7 rad/s2/√Hz
Camera Update 1/5 Hz
Camera Position [0, 0, -0.65] m
Camera Field of View 60 x 60 deg
Camera Focal Length 0.05 m
Camera Resolution 1024 x 1024
Camera Measurement Noise 5 pixels
Maximum Number of Tracking Features 20
Minimum Pulse Width 0.01 s
Specific Impulse 205 s
Touchdown Velocity 0.2 m/s
Position Control Frequency 1/30 Hz
Position Control Λ [0.01, 0.01, 0.01]
Position Control Φ [0.1 0.1, 0.1]
Position Control Θ [0.4, 0.4, 0.4]
Attitude Control Frequency 1/2 Hz
Attitude Control Λ [0.1 0.1, 0.1]
Attitude Control Φ [0.1, 0.1, 0.1]
Attitude Control Θ [1.0, 1.0, 1.0]

Table 3. Simulation Parameters

5.2 시뮬레이션 결과 및 분석

5.2.1 착륙 궤적

시뮬레이션을 통해 얻어진 탐사선의 궤적과 

시간에 대한 탐사선에 위치 및 속도가 Fig. 8~10
에 나타나 있다. 설정한 임무 시나리오에 따라 

800초 시점에 기준 궤적이 생성되었으며, 이후 

생성된 궤적을 추종하면서 착륙 지점에 대한 수

평 위치 및 속도 정렬과 소천체 착륙을 예정된 

시간에 성공적으로 수행하였다.

Fig. 8. Landing Trajectory

Fig. 9. Spacecraft Position

Fig. 10. Spacecraft Velocity

5.2.2 위치 추종

시뮬레이션을 통해 나타난 탐사선의 위치 추

종 성능은 다음과 같다. 탐사선의 위치 및 속도 

추종 오차는 Fig. 11, 12와 같으며, 외란 요소가 

존재하는 착륙 환경에서 착륙기간 중 눈에 띄는 

드리프트 및 바이어스 오차 없이 안정적인 추종

성능을 보임을 확인하였다.

Fig. 11. Tracking Error (Position)
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Fig. 12. Tracking Error (Velocity)

Fig. 13. s with k+1/2 Command

본 논문에서는 탐사선의 추종 성능을 극대화

하기 위하여 추력기의 이산적이고 순간적인 동작 

특성을 고려한 명령 지연 기법을 적용하였으며,
이 경우 s의 평균이 Fig. 5와 같이 0에 근접하는 

프로파일을 나타낼 것으로 기대되었다. Fig. 13는 

시뮬레이션 동안의 s값 거동을 나타내며, 기대되

었던 바와 같이 s가 0을 중심으로 하는 거동을 

나타내는 것을 확인하였다.
명령 지연 기법의 추종 성능 향상 효과에 대

한 정량적 평가를 위하여 동일한 착륙 시나리오

에서 명령 지연이 존재하지 않는 경우에 대한 시

뮬레이션을 별도로 수행하였다. 명령 지연을 적

용하지 않는 경우의 제어입력은 식 (22)에 존재

하는 k+1/2 시점의 값을 k 시점의 값으로, dt를 

2dt로 대체함으로써 간단히 얻어질 수 있다.
명령 지연을 적용하지 않은 경우의 s 추종 결

과는 Fig. 14에 나타나 있으며, 3.2장의 Fig. 4에
서 예상된 바와 같이 평균적인 s의 값이 0에서 

크게 벗어남을 알 수 있었다. 명령 지연 기법의 

적용 여부에 따른 위치 및 속도 추종오차는 Fig.

Fig. 14. s with k+0 Command

Fig. 15. Position/Velocity Tracking Error
(with k+1/2 and k+0 Command)

15에 주어져 있으며, 최대 위치 오차를 기준으로 

2배 이상의 차이를 보이는 것으로 나타났다. 이

는 본 논문에서 제시된 명령 지연 기법이 유의미

한 추종오차 감소 효과를 가짐을 의미한다.

5.2.3 자세 추종

착륙 중의 각도 및 각속도 추종 오차는 Fig.
16, 17과 같으며, 일정 주기로 순간적으로 오차가 

증가하였다가 다시 0으로 수렴하는 양상을 보임

을 확인하였다. 이와 같은 현상은 탐사선의 위치 

추종 기동 시에 추력기의 추력 오차로 인해 의도

하지 않은 토크가 발생하기 때문으로 판단되며,
이는 Fig. 17으로부터 추정되는 해당 현상의 발

생 주기가 탐사선의 위치 추종 기동 주기인 30초
와 일치하는 점, 오차의 크기가 Fig. 12에서 나타

나는 순간적인 속도변화, 즉 위치 추종 기동의 

크기에 비례하는 점에 의해 뒷받침된다.
Figure 16와 같이 제시된 자세 제어 법칙은 이

러한 외란 환경 속에서 탐사선의 자세 오차를 약 

1도 내에서 유지하였으며, 이는 착륙 과정에서의 

항법 카메라 지향 및 착륙 시 접지 측면에서 문

제가 없는 수준의 값으로 판단된다.
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Fig. 16. Tracking Error (Attitude)

Fig. 17. Tracking Error (Angular Velocity)

5.2.4 추력기 사용

Figure 18, 19은 착륙 과정에서의 추력기 사용

량 및 추진제 소모량을 나타낸다. 이상적인 경우 

자세 제어 주기인 2초에 한 번씩 추력기가 사용

되어야 하나, 실제로는 추력기의 최소 펄스 크기

가 제한됨에 따라 그보다 훨씬 적은 횟수를 갖는 

것으로 나타났다. 12개 추력기 중 가장 많이 사

용된 추력기의 사용횟수는 77회였으며, 총 추진

제 소모량은 약 0.69kg 이었다. 일반적인 추력기

의 사용 가능 횟수가 수십만 회인 점[13]과 탐사

선이 일반적으로 탑재하는 추진제의 양이 수십 

kg을 넘는 점[5-7]을 고려하면 제시된 기법을 실

제 시스템에 적용하는 데에 큰 문제가 없을 것으

로 판단된다.

5.2.5 자율 항법

Figure 20~22은 탐사선의 자율 항법 결과이며,
Fig. 23는 시간에 따른 특징점 개수이다. 착륙 과

정에서 탐사선의 상태 및 오차범위가 정상적으로 

추정되었으며, 추정 오차의 크기가 특징점의 개

수 및 특징점과의 거리에 따라 변화함을 확인하

Fig. 18. Thruster Operation

Fig. 19. Propellant Consumption

Fig. 20. Navigation Error (Position)

였다. 위치 및 속도 오차의 경우 Fig. 20~21으로

부터 특징점의 개수가 0개 이상인 1650초 이전 

시점에 대하여 소천체와의 거리에 비례하여 감소

하다 특징점 정보가 사라진 이후 급격히 증가하

였으며. 자세 오차의 경우 Fig. 22로부터 특징점

의 개수가 줄어들기 시작하는 1140초를 기점으로 

오차가 증가하기 시작하였다. 탐사선의 착륙 정
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Fig. 21. Navigation Error (Velocity)

Fig. 22. Navigation Error (Attitude)

Fig. 23. Number of Tracked Features

확도가 궁극적으로 항법의 정확도에 비례함을 고

려하면, 높은 착륙 정확도를 확보하기 위해서는 

착륙장소 주변의 특징점을 최대한 많이 확보하거

나 높은 정밀도를 갖는 관성항법장치를 사용하여 

착륙 시점의 항법오차를 최소화하는 것이 중요할 

것으로 판단된다.

5.3 몬테카를로 시뮬레이션

제시된 기법의 최종적인 착륙 성능을 평가하

기 위하여 아래와 같은 조건 하에서 몬테카를로 

시뮬레이션을 수행하였다. 소천체의 경우 실제 

값에 Model Error를 더하여 탐사선에 반영함으

로써 오차를 모델링하였으며, 탐사선의 경우 탐

사선 내부적인 모델 값에 True Error를 더하여 

탐사선의 실제 값으로 적용하였다.
몬테카를로 시뮬레이션에 따른 착륙 시의 수

평 위치 및 속도 오차는 Fig. 24, 25와 같다.
RMS를 기준으로 착륙 시점의 수평 위치 오차는 

0.904m 이내, 수평 속도 오차는 0.873cm/s 이내

Properties True Value Model Error (1σ)
Mass 1.4024e12 kg 20 %
Spin Rate 4.2621e-4 rad/s 5 %

Table 4. Castalia Error

Properties Model Value True Error (1σ)
Mass 600 kg 10 %
Moment of Inertia [400, 450, 430] kgm2 10 %
Initial Position [0, 0, 500] m [50, 50, 50] m
Initial Velocity [0, 0, -0.1] m/s [0.05 0.05, 0.05] m/s
Static Thrust 5 N 5 %

Table 5. Spacecraft Error

Fig. 24. Landing Accuracy (Position)

Fig. 25. Landing Accuracy (Velocity)



第 45 卷 第 8 號, 2017. 8. 이산 슬라이딩 모드 제어를 이용한 소천체 자율 착륙 기법 661

로 나타났으며, 본 논문에서 제시된 기법을 적용

한 소천체 자율 착륙의 타당성이 확인되었다.

Ⅵ. 결 론

본 연구에서는 외란에 강인한 특성을 갖는 이

산 슬라이딩 모드 제어기법을 이용한 소천체 자

율 착륙 기법을 제시하였다. 제시된 기법은 탐사

선의 자세 및 위치제어를 동시에 고려하며 추력

기의 이산적이고 순간적인 동작을 고려함으로써 

추종성능을 최대화하였다. 착륙을 위한 자율 항

법 기법으로는 시험을 통해 검증된 시각기반 관

성항법을 적용하였으며, 제시된 기법은 소천체 

환경 및 탐사선의 다양한 오차요인을 고려한 현

실적인 상황에서의 수치 시뮬레이션을 통해 검증

되었다.
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