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윤병호†, 이현재 

조선대학교 항공우주공학과 

Rendezvous and Docking Simulations Considering  
J2 Perturbation 
Hoya Youn†, Henzeh Leeghim 

Department of Aerospace Engineering, Chosun University, Gwangju 61452, Korea 
 

요 약 

본 논문에서는 섭동을 고려한 랑데부/도킹 시 근접 운용을 위한 시뮬레이션 분석에 대해 기술하였다. 위성

의 상대운동을 기반으로 제어하는 기술은 매우 중요한 핵심기술이 될 것으로 예상된다. 랑데부/도킹은 궤

도상서비싱(on-orbit servicing) 기술의 기반이 되는 기술로서 목표 위성(target)에 접근하기 위한 필수적인 

과정이다. 따라서 본 논문에서는 중력 섭동을 고려해 랑데부/도킹 검증을 위한 피드백 제어 시스템을 소개

하고 적절한 게인(gain)값을 통해 랑데부/도킹 상황을 분석하고자 한다. 

Abstract 

In this paper, simulation analysis for close operation during rendezvous/docking considering perturbation 
was described. The technology to control satellites based on their relative motion is expected to be a very 
important core technology. Rendezvous/docking is a technology underlying on-orbit servicing technology 
and is an essential process for approaching a target satellite. Therefore, in this paper, we introduce a 
feedback control system for rendezvous/docking verification considering gravity perturbation and analyze 
the rendezvous/docking situation through the proper gain value. 

핵심어 : 상대운동, 랑데부/도킹, 근접 운용, 섭동 
Keywords : relative motion, rendezvous/docking, proximity operation, perturbation 

 
 

1. 서론 

다른 우주비행체를 목표로 하는 랑데부/도킹 기술은 궤도상서비싱 임무를 수행하는데 있어 
매우 중요한 문제 중 하나이다. 특히 최근 우주 공간상에서 로봇 팔을 이용한 임무들이 생겨 
랑데부/도킹 기술이 주목을 받고 있다. 랑데부/도킹은 일반적으로 수동적이고 움직이지 않는 
도착(target) 위성과 능동적이고 도착 위성에 도달하기 위해 필요한 기동을 수행하는 출발
(chaser) 위성 간의 상대적인 운동에 필요하다. 또한 도착 위성에 해당하는 국제 우주 정거장
(ISS)과 출발 위성에 해당하는 우주왕복선이 서로 근접하기 위해 필요한 기술이다. 랑데부/도
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킹 기술을 이해하기 위해서는 먼저 우주선이 근접할 때 상대적으로 다른 우주선을 조종하는 
문제를 이해하기 위해 두 물체 간의 상대운동(two-body problem)을 알아야 한다. 

최근 연구에서는 최적의 추력을 고려한 랑데부/도킹을 제어하는 연구[1], 선형화 된 상대운
동 방정식과 제한된 추력을 이용한 연구[2], 도착 위성의 궤도가 원형에 가까운 궤도에 관한 
연구[3], 공면에서의 랑데부/도킹 제어 연구[4] 등이 있다. 본 논문에서는 도착 위성의 궤도가 
기본적인 원 궤도일 때 랑데부/도킹하는 문제를 다룬다.  

본 논문은 다음과 같은 구조로 되어 있다. 먼저, 뉴턴의 만유인력을 기반으로 하는 두 물체 
간의 상대운동에 대한 방정식을 살펴본 후, 선형화 과정을 거쳐 랑데부/도킹을 위한 방정식
을 유도한다. 그리고 적절한 제어기와 중력 섭동을 고려한 시뮬레이션에 대해 분석한다. 

 

2. 본론 

2.1 Reference Coordinate System 

우주비행체의 상대운동방정식에서 사용하는 대표적인 좌표계는 지구가 중심인 관성 좌표
계(earth centered inertial frame)이다. Fig. 1은 지구 중심 관성 좌표계를 나타낸다. X축은 춘
분점(vernal equinox) 방향을 나타내고 XY면은 지구의 적도면(equatorial plane)이며, Z축은 
지구의 자전축과 일치하며 북쪽을 가리킨다. Y축은 X축과 Z축을 직교하는 축이다[5]. 

 

2.2 Equations of Motion Considering J2 Perturbation 

기본적인 우주비행체의 운동방정식은 뉴턴역학을 기반으로 하는 2체 문제(two-body problem)
을 따른다. Fig. 2에서 물체 

2
m 에 대한 

1
m 의 힘을 

12
F , 물체 

1
m 에 대한 

2
m 의 힘을 

21
F

이라 하면 다음과 같다. 

Fig. 1. Earth centered inertial frame. 
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(a)                                              (b) 

Fig. 2. Inertial frame of reference. (a) Two masses located in an inertial frame. (b) Free-body 

diagrams. 

 

 

1 2 1 2
12 212 2

ˆ ˆ
r r

Gm m Gm m
r r

= = −F u F u                    (1) 

 
여기서 G 는 두 물체 사이의 무게 중심을, ˆ

r
u 은 상대 위치 벡터 r 의 단위 벡터를 의미한

다. 상대 위치 벡터 r 의 정의의 2계 미분 도함수에 식 (1)을 대입하면 미분방정식의 형태로 
표현된 상대운동방정식이 나오게 된다. 

 

3r

μ
= −r r                                         (2) 

 
여기서 μ 는 표준 중력 변수(standard gravitational parameter)로 ( )

1 2
G m m+ 을 의미

한다. 
 
식 (2)를 선형화 시킨 후 근접 운용이라는 가정과 도착 위성의 궤도가 원 궤도라는 가정을 

대입하면 CW 방정식(Clohessy-Wiltshire equations)을 얻을 수 있다[5]. 
 

2

2

3 2 0

2 0

0

x n x n y

y n x

z n z

δ δ δ

δ δ

δ δ

− − =

+ =

+ =

 

 



                                (3) 

 
지구를 포함한 다른 회전하는 천체들은 완벽한 구체가 아닌 살짝 찌그러진 타원형이거나 

구형의 구상체를 닮았다. 이러한 행성에서 회전 축은 중력장의 회전 대칭 축이고 원심력에 의



 

 

 

 

 

J2 섭동을 고려한 랑데부 및 도킹 시뮬레이션 

248  |  https://doi.org/10.52912/jsta.2.4.245 

한 적도 팽대부에 의해 중력장은 위도와 반지름에 따라 달라진다. 따라서 균일한 중력장 분포
를 가지지 않으므로 실제 위성의 운동방정식은 이러한 부분이 고려되어야 한다[6]. 

중력장은 회전 대칭이기 때문에 방위각에 의존하지 않는다. 따라서 중력 퍼텐셜 에너지
(gravitational potential energy)는 다음과 같다. 

 

( ), ( , )V r r
r

μ
φ φ= − + Φ                              (4) 

 
위성이 지구의 중력장 불균형으로부터 받는 회전 대칭 섭동(rotationally symmetric 

perturbation)은 지구의 띠 조화 함수(zonal harmonics)와 르장드르 다항식(legendre 
polynomials)를 이용하면 다음과 같다[7]. 

 

( ) ( )
2

( , ) cos
k

k k
k

R
r J P

r r
μφ φ

∞

=

Φ =                         (5) 

 
여기서 kJ 는 행성 주위의 위성 운동의 관측으로부터 추론된 무차원 매개변수이고 중력 불

균형으로 궤도에 영향력을 행사하며, 띠 조화 함수라고 부른다. R 은 지구의 적도 반경을, 
φ 는 양의 z축에서 우주비행체의 반경 방향으로 측정한 극 각(polar angle)을 나타내며, kP
는 르장드르 다항식을 의미한다. k > 6이면 띠 조화 함수가 모두 2J 보다 3배 이상 작아지므
로 일반적으로 2차 띠 조화 함수까지 고려한다[7]. 지구의 띠 조화 함수는 Table 1에 정리되
어 있다. 

르장드르 다항식은 로드리게스 함수(Rodrigues’ formula)를 이용하여 얻을 수 있다[8]. 
 

( ) ( )21
1

2 !

k
k

k k k

d
P x x

k dx
= −                            (6) 

 

Table 1. Earth zonal harmonics 

Zonal harmonics Values 

2J  ( )31.08263 10−
 

3J  ( ) 2
32.33936 10 J−−  

4J  ( )3 21.49601 10 J−−  

5J  ( )3 20.20995 10 J−−  

6J  ( )3 20.49941 10 J−  
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2차 띠 조화 함수와 식 (5)를 이용하면 섭동 가속도(perturbing acceleration)식은 다음과 
같다. 

 
2 2 2 2

2

4 2 2 2

3 ˆ ˆ ˆ5 1 5 1 5 3
2

J R x z y z z z

r r r r r r r

μ
= − + − + −

       
             

p i j k      (7) 

 
따라서 식 (3)과 식 (7)를 이용하면 J2 섭동을 고려한 운동방정식이 도출된다. 
 

2 2
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J R y z
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r r r

J R z z
z n z

r r r

μ
δ δ δ

μ
δ δ

μ
δ δ

= + + −

= − + −

= − + −

 
 
 

 
 
 

 
 
 

 

 



                  (8) 

 
여기서 n 은 도착 위성 궤도의 평균 운동(mean motion)을, r 은 도착 위성의 위치벡터의 

크기를 나타낸다. 
 

2.3 Feedback Control System 

본 논문에서 사용한 제어기는 선형 제어기인 PD(proportional-derivative) 제어기를 사용
하였다. 운동방정식은 도착 위성의 궤도를 원 궤도라 가정하여 도출한 CW 방정식에 추력 가
속도 요소를 추가하고 좌표계는 LOS(line-of-sight) 좌표계로 변환하여 사용하였다. 여기서 
LOS 좌표계는 직선거리를 의미하는 ρ 와 랑데부/도킹 방향각을 의미하는 θ 에 대해 표현한
다. LOS 좌표계에서 LOS 속도(vρ )와 transverse 속도(vθ )는 다음과 같다. 

 
cos sin sin cosv x y v x y

ρ θ
θ θ θ θ= + = − +                     (9) 

 

식 (9)의 시간 도함수에 CW 방정식과 LOS 좌표계에서의 추력 가속도를 더하고 v
θ

ρθ= 

을 시간에 대해 미분하면 LOS 좌표계에서의 가속도와 각가속도에 관한 식이 도출된다. 이 과

정에서 비선형 제어기(wρ , wθ)를 얻을 수 있다. 
 

( )[ ] ( )

( )[ ] ( )

2

2

3 2 cos 2 sin

3 2 sin 2 cos

w n x y n x n

w n x y n x n v

ρ

θ ρ

θ θ θ θ

θ θ θ θ θ
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              (10) 
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LOS 좌표계에서의 추력 가속도 제어기( ,a a
ρ θ

)는 좌표를 변환하는 과정에서 비선형 식을 

 제거하고 선형 제어기로만 제어하기 위해 선형 제어기와 비선형 제어기로 나누어 표현하였다. 
 

a u w a u wρ ρ ρ θ θ θ= + = +                          (11) 

 
식 (10)과 (11)을 통해 LOS 좌표계에서의 운동방정식을 얻을 수 있다. 
 

/v u uρ ρ θρ θ ρ= = =                           (12) 

 
따라서 선형 PD 제어기는 다음과 같이 도출된다. 
 

( )
1 2 3 4e e e e

u k k u k k
ρ θ

ρ ρ ρ θ θ= − − = − +               (13) 

 
여기서 4개의 게인 값(gain value) k1, k2, k3, k4는 모두 양수이다. 제어 법칙 식 (10)과 (13)

가 사용될 때, LOS 프레임의 운동 방정식은 두 개의 선형 2차 미분 방정식으로 변환된다. 따
라서 원하는 도킹 축에 대한 수렴이 보장되며 피드백 게인 값을 조정하여 원하는 응답 특성
을 얻을 수 있다[9]. 

 

2.4 Adjustment of Feedback Gain Values 

선형 시스템과 피드백 제어 법칙에 대한 방정식은 각각 다음과 같이 주어진다. 
 

( ) ( ) ( )
( ) ( )
( ) ( ) ( )

1k A k B k

k C k

k K k k

+ = +

=

= − +

x x u

y x

u x v

                             (14)  

 
상태 피드백(state feedback)은 지정된 시스템에 대한 제어 동작을 계산하기 위해 상태 벡

터(state vector)를 사용한다. 식 (14)에서 K 는 상태 피드백 게인 값 행렬, A와 B ,C 는 선
형 시스템을, ( )kv 는 기준 입력 벡터를, y 와 u 는 각각 측정된 출력과 제어 입력을 의미
한다. 식 (14)의 첫 번째 식과 세 번째 식을 결합하면 폐-루프 상태 방정식을 얻을 수 있다. 

 
( ) [ ] ( ) ( )1k A BK k B k+ = − +x x v                       (15) 

 
식 (15)를 이용하여 식 (14)를 재작성해 보면 다음과 같다. 
 

( ) ( ) ( )
( ) ( )
1

cl
k A k B k

k C k

+ = +

=

x x v

y x
                          (16) 
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여기서 clA 은 폐-루프 상태 행렬로써 A BK− 을 의미한다. 폐-루프 시스템은 상태 행렬 

clA 의 고유 값(eigenvalue) 및 고유 벡터(eigenvector)에 따라 달라진다. 따라서 게인 값 행
렬 K 의 적절한 선택으로 원하는 시스템 역학을 적용할 수 있다[10]. 

 

2.5 Numerical Results 

2.3절과 2.4절에서 제안한 feedback control system을 사용하여 랑데부 및 도킹의 수치 시
뮬레이션을 진행했다. 제어 법칙에서 CW 좌표가 필요하기 때문에 LOS 좌표( ,ρ θ )는 출발 
위성과 도착 위성의 위치와 속도를 다르게 하여 계산된다. 

본 논문에서 다루고 있는 임무는 비공면(non-coplanar)에서 도착 위성에 해당하는 space 
station의 궤도가 원 궤도일 때 출발 위성인 spacecraft가 접근하여 랑데부/도킹하는 임무이
다. 초기 조건으로 도착 위성과 출발 위성의 위치와 속도가 주어져 있다고 가정한다. 시뮬레
이션에 대한 구성은 Table 2와 Table 3에 정리되어 있다.  

이 임무에서 사용되는 초기조건은 다음과 같다. 도착 위성의 초기 위치는 [1622.39, 5305.10, 
3717.44]T km, 초기 속도는 [-7.29936, 0.492329, 2.48304] T km/s이며, 출발 위성의 초기 위치
는 [1612.75, 5310.19, 3750.33] T km, 초기 속도는 [-7.35170, 0.463828, 2.46906]T km/s이
다. 근접 운용(proximity operation, PO)을 하기 위해서는 도착 위성과 출발 위성 간의 거리
가 비교적 짧은 거리인 0.3 km에서 시작되고 접근 속도는 –0.0002 km/s의 속도로 천천히 접
근하는 것이 적절하다고 판단했다. 목표 도킹 각은 처음 45°에서 시작해 충분한 궤적을 그릴 
수 있도록 하기 위해 –30°로 설정하였다. 

 
Table 2. Configuration of the target and the chaser 

 Space station Spacecraft 

Perigee, apogee (altitude) 300 km circular 320.06 km, 513.86 km 

True anomaly, θ  60˚ 349.65° 

Inclination, i  40˚ 40.130° 

RA of ascending node, Ω 20˚ 19.819° 

Argument of perigee, ω  0˚ (arbitrary) 70.662° 

RA, right ascension. 

 

Table 3. Configuration of feedback control system 

Gain values ( 1 2 3 4, , ,k k k k ) 0.7, 0.1, 2.6, 2.1 

Desired range 0.3 km 

Desired LOS velocity –0.0002 km/s 

Desired docking angle –30° 

LOS, line-of-sight. 
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Fig. 3. Rendezvous trajectory in proximity operation. 

 

 
Fig. 4. Range between the chaser and the target for rendezvous maneuver. 

 

Fig. 3은 3차원에서의 랑데부/도킹 궤도를 보여준다. 근접 운용이 되기 전까지는 높은 추력 
가속도로 인해 빠르게 접근 후 PO 지점(0.3 km)에서 적은 속도로 천천히 도달하는 것을 볼 
수 있다. Fig. 4와 Fig. 5는 각각 LOS 좌표계에서의 출발 위성과 도착 위성 사이의 거리와 도
킹 각을 보여준다. 출발위성이 궤적을 따라 접근을 시작하고 도착 위성에 충분히 접근하면 거
리 오차에 관한 피드백 항은 0으로 설정되어 –0.0002 km/s의 속도로 거리가 0으로 수렴하게 
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되고 이에 따라 도킹 각 또한 목표 값 –30°으로 수렴하게 된다. 출발 위성은 36초 뒤에 도착 
위성에 도달하고 목표 방향에 –0.008 km/s의 속도로 도달한다. Fig. 6과 Fig. 7은 각각 LOS 
좌표계에서의 거리와 도킹 각의 변화량을 보여주고, Fig. 8은 LOS 좌표계에서의 추력 가속도
를 나타낸다. 

 

 
Fig. 5. Docking angle for rendezvous maneuver. 

 

 
Fig. 6. LOS velocity for rendezvous maneuver. LOS, line-of-sight. 
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Fig. 7. Variation of docking angle for rendezvous maneuver. 

 

 

 

Fig. 8. Thrust accelerations in LOS frame. LOS, line-of-sight. 
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3. 결론 

본 연구에서는 랑데부 및 도킹 기동을 수행하기 위한 피드백 제어 법칙을 사용하고 J2 섭동
을 고려하여 원하는 접근 속도로 임의의 고정 도킹 방향을 따라 추적하도록 하였다. 비록 제
어 체계는 선형 운동방정식을 기반으로 하며, 비선형 시스템의 시뮬레이션은 선형 시스템보
다 정확한 랑데부 및 도킹 조건을 필요로 한다는 것을 보여주지만, 제시한 피드백 제어 법칙
은 비교적 간단하므로 자율 도킹 기동을 위한 잠재적인 제어 법칙이 될 것으로 보인다. 또한, 
이를 기반으로 비선형 운동방정식 시스템에 적용하면 보다 정교한 자율 도킹이 가능하고 우
주 쓰레기 처리, 로봇 팔을 이용한 다양한 임무 등 궁극적으로 궤도상서비싱 임무에 유용하게 
활용이 가능할 것이라 사료된다. 
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