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ABSTRACT

This paper contains impulsive maneuver which considers fuel consumption balance 

of chief satellite and deputy satellite in satellite formation flying. Thrust input is 

obtained by Lagrange' Multiplier method which is constructed by cost function with 

weight parameter of each satellite. Energy matching constraint is applied for 

boundedness of relative orbit, and theoretical solutions are verified by simulation 

results. Simulations are divided into two scenarios, with or without air-drag effect. 

This paper's results are expected to be used in real satellite formation flying, when 

fuel-balancing impulsive maneuver for relative orbit boundedness is needed.

초   록

위성 편대 비행 시 주위성과 부위성 간의 연료 소비 균형을 고려한 임펄스 기동에 관한 

연구를 수행하였다. 위성 간 사용가능한 연료량을 비교하여 가중치(weight)를 두고 가격함

수(cost function)를 설계하여 라그랑지 승수법을 통해 필요한 임펄스를 획득하였다. 상대 

궤도 발산 방지를 위해 에너지 매칭 기법을 사용하였고, 임펄스 기동 후 상대 거리 구속이 

이루어짐을 시뮬레이션을 통해 확인하였다. 시뮬레이션은 지구 중력 외의 외란이 없는 경우

와 대기 항력이 외란으로 존재하는 상황으로 시나리오를 나누어 수행하였다. 본 논문 결과

는 이후 실제로 위성을 편대로 사용한 위성 군집 비행 시, 상대 궤도 구속 요건을 만족하고 

각 위성의 연료량을 비교한 임펄스 기동이 요구될 때 사용가능할 것으로 기대된다.
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Ⅰ. 서  론

위성 편대 비행(satellite formation flying)은 

최근 인공위성 제어 분야에서 많은 연구가 이루

어지고 있다[1~4]. 시스템이 큰 위성을 운용하는

데 따르는 비용과 인력 등의 문제점을 여러 개

의 작은 위성들로 나누어 해결하거나, 3차원 이

미지 획득, SAR(Synthetic Aperture Radar) 영상 

획득 등의 임무를 목적으로 연구가 수행 중에 

있다. 위성 편대 비행 연구는 1960년대 초, 

Clohessy와 Wiltshire의 연구를 시초로 본격화되

었다[5]. 두 개의 근접한 위성인 주위성과 부위

성을 가정하고 위성 간 관계식을 선형화하여 

CW 방정식을 유도하였다. CW 방정식은 선형
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미분 방정식으로 해석적인 해를 구할 수 있어, 

주위성을 원점으로 하는 부위성의 상대 위치와 

속도를 부위성의 초기값과 시간 함수로 구할 수 

있게 되었다. 그에 따라, 원형 정렬 비행 등의 

위성 정렬 비행 미션을 부위성의 초기 위치 및 

속도를 조절함으로써 수행할 수 있게 되었다[6].

하지만 CW 방정식은 선형화 가정을 사용하

여 유도되었기 때문에, 장기간 미션 수행 시 위

성 상대 거리가 발산하는 문제점을 일으킨다. 

이 현상은 주위성과 부위성의 궤도 주기가 다르

기 때문에 발생한다. 궤도 주기와 궤도 에너지

는 모두 위성의 장반경 크기에 의해 결정되므

로, 두 위성의 에너지를 같게 함으로써(energy 

matching) 위성 간에 동일한 궤도 주기를 만들

고 상대 궤도의 발산을 막을 수 있다. 이로써 

얻어지는 위성 간 상대 위치 구속 (bounded 

relative motion)은 위성 편대비행 형상 유지

(formation-keeping)를 보장하게 된다.

한편, Pini Gurfil[7]은 부위성에 추력기가 탑

재된 상태에서 위성 간 에너지 차이로 인해 상

대 궤도가 발산할 때, 상대 궤도 구속을 위한 

최소 추력값을 찾는 연구를 수행하였다. 라그랑

지 승수(Lagrange' multiplier)를 이용한 가격함

수(cost function)를 설계하여 임펄스 최소값을 

계산하였다. 본 논문에서는 주위성도 추력기 사

용이 가능한 상황을 가정하고 위성에 남아있는 

연료량을 서로 비교하여 위성 기동에 사용되는 

임펄스 값을 분배하는 연구를 수행하였다. 예를 

들어, 주위성이 부위성에 비해 연료가 많을 경

우 에너지 매칭을 위한 추력을 좀 더 사용함으

로써 연료량 균형을 맞춘다. 따라서 기존 연구

[7]에서 제안된 부위성의 추력기를 이용한 위성 

편대비행 유지 알고리즘을 주위성도 추력기를 

사용한다는 가정과 함께 연구를 확장하였다. 또

한, 가중치(weight) 변수를 도입하여 연료 소모 

균형(fuel-balancing) 문제를 함께 고려하였다. 

이러한 위성 간 연료 균형 문제는 위성 정렬 비

행 미션의 수행 기간을 결정짓는 중요한 요소로 

연료량을 고려한 기동은 위성 수명을 늘리는데 

필수적이다. 국내에서도 위성 편대비행과 연료 

균형에 관한 연구가 국내학자들에 의해 수행되

고있다[8~11].

본 논문은 다섯 장으로 구성된다. 먼저 2장에

서 위성 상대 운동 지배 방정식을 살펴본 후, 3

장에서 미션 설계를 위한 부위성의 초기값을 구

하는 방법과 에너지 매칭 기법에 대해 서술한

다. 4장에서 연료 균형을 고려한 임펄스 기동 

연구를 유도하고 마지막으로 5장에서 두 개의 

시나리오를 가정하여 시뮬레이션을 수행한다.

Fig. 1. LVLH frame coordinate

Ⅱ. 위성 상대 운동 방정식

위성 정렬 비행에서 주위성과 부위성 간의 위

성 상대 운동 방정식은 각 위성의 이체 방정식

(two-body dynamics) 차이로부터 유도된다. 위

성 상대 운동 방정식은 주위성을 중심으로 하는 

비관성 좌표계인 LVLH(Local Vertical Local 

Horizontal) 좌표계에서 표현된다. 결과적으로 

부위성 상대 궤도 운동방정식은 식 (1)과 같이 

정리될 수 있다.
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식 (1)에서 ( , , )x y z 는 각각 주위성 중심을 중심

으로 하는 LVLH 좌표계의 부위성 상대 위치 

성분을 나타낸다. cθ 는 주위성의 true latitude 

각도, cr 는 주위성의 지구 중심으로부터의 거리, 
µ 는 중력 상수를 의미한다. 

식 (1)은 비관성 좌표계인 LVLH 좌표계에서

의 부위성 상대 움직임을 표현하는 관계식으로 

주위성 각속도인 cθ& 값과 연관됨을 확인할 수 

있다. 

Ⅲ. 위성정렬비행 설계

3.1 선형화를 통한 미션 설계

위성 정렬 비행은 부위성과 주위성 간의 시간

에 따른 상대 위치 변화를 이용하여 투영 원형
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정렬 비행(PCO; Projected Circular Orbit), 원형 

정렬 비행(GCO; General Circular Orbit) 등의 

미션을 수행한다. 이러한 미션 수행을 위한 초

기값은 식 (1)를 선형화한 방정식인 CW 

(Clohessy and Wiltshire) 방정식의 해를 통해 

구할 수 있다[5]. 
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식 (2)는 CW 방정식을 나타내며, n은 주위성의 

평균 각속도 
3/ cn aµ= 을 의미한다. 식 (2)는 

선형 미분 방정식이기 때문에 선형 미분 방정식

의 해법인 라플라스 변환 등의 기법을 이용하여 

해석적으로 해를 구할 수 있다. 

각 미션에 대응되는 해는 원형 정렬 비행 초

기값인 식 (3)과 투영 원형 정렬 비행 초기값인 

식 (4)로 표현된다[6].
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R은 각 미션에 해당하는 변수로서, 원형 정렬 

비행인 식 (3)에서는 
2 2 2x y z+ + , 투영 원형 정렬 

비행인 식 (4)에서는 
2 2x y+ 을 의미한다.

3.2 에너지 매칭 

3.1에서 유도된 위성 정렬 비행 미션 초기값

은 일반적인 상대 궤도 운동 방정식인 식 (1)를 

선형화한 CW 방정식을 통해 계산되었기 때문

에, 장시간의 미션 수행 시 선형화 오차로 인해 

발산하게 된다. 이러한 CW 방정식의 한계는 많

은 연구자들의 연구를 촉진하여 CW 방정식과 

같은 1차원 선형화가 아닌, 고차원 테일러 시리

즈를 이용하거나[12] 궤도 6요소를 사용하는 등

[13]의 연구 결과를 낳았다. 본 논문에서는 선형

화 오차로 인한 발산을 막는 방법으로 에너지 

매칭 방법을 적용하였다.

에너지 매칭(energy matching) 방법은 주위성

과 부위성의 궤도 에너지를 같게 함으로써 궤도

의 장반경을 맞추고 궤도 주기를 동일하게 하는

방법이다. 궤도 주기 시간이 같으면 주위성과 

부위성의 궤도 주기가 T라고 정의할 때, 부위성

의 시간 t일 때 주위성에 대한 상대 위치와 한 

바퀴를 돈 후 시간 t+T일 때의 상대 위치가 같

게 된다. 따라서 에너지 매칭 방법을 사용하면 

위성 상대 궤도 운동의 발산을 막을 수 있다.

위성의 궤도 에너지는 위성의 지구 중심으로

부터의 위치와 속도로부터 계산되고 부위성의 

관성 속도(inertial velocity)는 LVLH 관성 좌표

계에서 식 (5)와 같이 표현된다.
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주위성의 궤도 에너지를 장반경 ca 로 표현하면 

에너지 매칭 조건을 다음과 같이 나타낼 수 있다.
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dr 는 지구로부터의 부위성 거리를 나타내며 식 

(7)과 같이 표현된다.

2 2 2( )d cr r x y z= + + +          (7)

최종적으로 LVLH 좌표계에서의 상대 위치 

및 속도를 사용하여 에너지 매칭 방정식을 식 

(8)과 같이 정리할 수 있다[7].

{ }2 2 2

2 2 2

1 ( ) ( ( ))
2

2( )

d c c c c

c
cc

x y r y x r z

ar x y z

ε θ θ

µ µ ε

= − + + + + +

− = − =
+ + +

& && & & &

(8)

Ⅳ. 단일 임펄스 위성정렬비행 제어

위성 정렬 비행 미션에는 투영 원형 정렬 비

행, 원형 정렬 비행 등이 존재하며 식 (3)과 (4)

에서 계산된 부위성의 상대 위치 및 속도 값을 

이용하여 원하는 미션을 수행할 수 있다. 또한, 

식 (8)의 대수 방정식을 고려하면 장기간의 위성 

정렬  비행 시에도 발산하지 않는 상대 궤도를

얻을 수 있다. 

하지만, 일반적으로 부위성을 이론적으로 구

해진 위치 및 속도에 한 번에 제어하는 것은 추

력기나 센서 등의 오차로 인해 불가능하다. 또

한, 대기 항력이나 J2 외란 등의 지구 중력을 제
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외한 외부 교란도 시간이 지남에 따라 위성간의 

상대 궤도에 영향을 주고 결국 상대 거리가 점

차 발산하게 한다. 이러한 상대 거리의 발산은 

주위성과 부위성의 궤도 에너지 차이로 인해 야

기되며, 일정 시간마다 추력기를 사용한 보정 

기동을 요구한다.

한편, 위성 정렬 비행에 사용되는 위성이 모

두 추력기를 사용하는지 부위성만 추력기를 사

용하는지 등의 추력기 유무에 따라 제어 알고리

즘을 나눌 수 있다. 편대비행유지(formation 

keeping)에 관한 기존 연구[7]에서는 부위성만을 

사용한 임펄스 제어에 관한 연구를 수행하였다. 

반면, 본 논문에서는 부위성과 주위성 모두 추

력기를 탑재한 상황에서의 편대비행유지를 위한 

임펄스 입력값을 유도하였다. 두 위성의 추력기

를 모두 사용할 수 있을 경우, 부위성만 사용하

여 제어를 할 때에 비해 위성 간의 연료 소비 

균형을 고려함으로써 상대적으로 미션을 수행할 

수 있는 기간을 늘릴 수 있게 된다. 또한, 위성 

내에 있는 연료량을 서로 비교하여 연료가 많이 

남아있는 쪽의 위성에서 추력기를 더 긴 시간 

사용하여 연료의 균형을 맞출 수 있다.

에너지 매칭을 위한 위성의 임펄스 크기는 다

음 과정을 통해 유도된다. 먼저, 주위성과 부위

성 각각의 LVLH 좌표계에서의 임펄스 성분을 

, , ,[ ] [ , , ]T
c c x c y c zv v v∆ = ∆ ∆ ∆v , , , ,[ ] [ , , ]T

d d x d y d zv v v∆ = ∆ ∆ ∆v

로 정의한다. 임펄스 기동 후 편대비행유지를 

위해 위성은 다음과 같은 에너지 매칭 조건을 

만족해야 한다.

2 21 1
2 2d d c c

d c

v v
r r
µ µε ε+ + + += − = − =

     (9)

식 (9)에서 ,d cε ε+ +
는 각각 임펄스 기동 후의 부

위성과 주위성의 궤도 에너지를 나타낸다.  

,c dv v+ +
는 임펄스를 포함한 속력값을 의미한다.

식 (9)를 만족하는 주위성과 부위성의 임펄스 

크기 ,c dv v∆ ∆ 는 무수히 많다. 그 이유는 식 (9)

의 변수는 6개인 반면 에너지 매칭 조건을 만족

하기 위한 식은 1개이기 때문이다. 어떤 고정된 

시점에서 임펄스 추력값을 최소화하는 방법에는 

라그랑지 승수 λ 를 이용하는 방법이 있다. 식 

(10)은 부위성만 추력을 사용하는 기존 연구에서 

정의한 가격함수 V를 나타낸다[7].

2 ( )d d cV λ ε ε+ += ∆ + −v          (10)

부위성만 추력을 사용한다는 가정을 하였으므

로 임펄스 기동 전후의 주위성 궤도 에너지 값

은 같고 c cε ε+ = 식을 만족한다. 라그랑지 승수 

최적화 알고리즘을 식 (10)에 적용하면 가격함수

가 최소값이 될 때의 λ 를 구할 수 있다. 결과

적으로 구해진 λ 를 이용하면 에너지 매칭 조건

을 만족하는 부위성의 최소 연료 소모를 위한 

임펄스 값 dv∆ 을 구할 수 있게 된다.

본 논문에서는 위의 방법을 주위성이 추력기

를 사용할 수 있는 경우로 확장하여 임펄스 해

를 구하는 식을 일반화하였다. 먼저 간단한 경

우로, 주위성과 부위성의 연료 소모 균형을 고

려하지 않았을 때의 라그랑지 함수는, 식 (11)과 

같은 가격함수 Φ를 정의하여 유도할 수 있다.

2 2 ( )c d d cλ ε ε+ +Φ = ∆ + ∆ + −v v      (11)

반면, 잔존 연료량을 비교한 임펄스 ∆v 는 위

성간의 연료 소모 비율을 고려한 가중치(weight) 

,α β 를 식 (11)에 추가하여 얻을 수 있다.

2 2' ( )c d d cα β λ ε ε+ +Φ = ∆ + ∆ + −v v      (12)

i∆v 값 앞에 붙은 가중치 ,α β 는 위성의 남아 

있는 연료량이 상대 위성에 비해 적을수록 값을 

증가시켜 단위 연료 당 비용치 증가폭을 크게 

하는 방법으로 사용된다. 예를 들어 편대비행유

지를 위한 임펄스 기동 전 부위성이 주위성에 

비해 남은 연료량이 많은 상황이면, 부위성의 

연료를 더 사용함으로써 위성 간 연료 균형을 

맞출 수 있고 미션 수행 가능 시간을 늘릴 수 

있다. 이를 위해 식 (12)의 가격함수 가중치 α
를 크게하면, 주위성 임펄스 값 증가량 당 비용

치(cost) 변화량이 증가하고 결과적으로 주위성

의 필요 임펄스 값을 줄일 수 있다.

가격함수를 최소화하는 임펄스 값은 라그랑지 

승수법을 사용하여 찾을 수 있다. 먼저 식 (12)

를 , λ∆v 에 대해 각각 미분하면 식 (13)을 유도

할 수 있다.

, , ,

, , ,

2 ( ) 0, , ,

2 ( ) 0, , ,

0

c i c i c i

d j d j d j

d c

v v v i x y z

v v v j x y z

α λ

β λ

ε ε ε

−

−

+ +

∆ − + ∆ = =

∆ + + ∆ = =

∆ = − =     (13)

식 (13)는 변수 7개와 식 7개로 해를 구할 수 있

다. 식 (13)를 전개하면 식 (14)과 식 (15)를 얻

을 수 있다.

2 2
2 2

, ,
1 2 1 2 0
2 2 2 2f d f c

c d

b av v
b a r r

µ µ
λ λ

⎛ ⎞ ⎛ ⎞− + − =⎜ ⎟ ⎜ ⎟+ −⎝ ⎠ ⎝ ⎠ (14)
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2 2 2 2 2 2
, ,

2 2

2 ( 2 ) 2 ( 2 )

( 2 ) ( 2 ) 0

f d f c

c d

b a v a b v

b a
r r

λ λ
µ µλ λ

− − +
⎛ ⎞

+ + − − =⎜ ⎟
⎝ ⎠    (15)

식 (15)를 라그랑지 승수 λ 에 대한 식으로 전

개하면 식 (16)과 같은 4차 방정식으로 나타낼 

수 있다.

4 3 2

2 2 2 2 2 2 2

, ,
2 2 2 2 2 2

, ,
2 2 2 2 2 2 2 2

, ,

0

(4 4 )
(4 4 16 ) 2 2
(16 16 ) 8 8
16 8 8

c f d f

c f d f

c f d f

A B C D E
A
B A
C A v v
D A v v
E A v v

λ λ λ λ
ρ

β α
α β αβ α β

α β αβ α β αβ
α β α β β α

+ + + + =
=
= −
= + − − +
= − − −
= − +  (16)

위 식의 
2 2

, ,, ,c f d fv vρ 는 각각 식 (17)과 같다.

2 2 2 2
, , , ,

2 2 2 2
, , , ,

c d

c f c x c y c z

d f d x d y d z

r r
v v v v
v v v v

µ µρ
− − − −

− − − −

= −

= + +
= + +         (17)

식 (16)의 4차 방정식을 풀면 4개의 라그랑지 승

수 λ 를 구할 수 있는데, 가격함수 'Φ 의 

Hessian 행렬을 분석하여 λ 의 범위를 구할 수 

있다.

2

2

2 0 0 0 0 0
0 2 0 0 0 0
0 0 2 0 0 0'
0 0 0 2 0 0( )
0 0 0 0 2 0
0 0 0 0 0 2

H
v

α λ
α λ

α λ
λ β

λ β
λ β

−⎡ ⎤
⎢ ⎥−⎢ ⎥
⎢ ⎥−∂ Φ= = ⎢ ⎥+∂ ∆ ⎢ ⎥
⎢ ⎥+
⎢ ⎥

+⎢ ⎥⎣ ⎦
(18)

2 2β λ α− < <             (19)

Hessian 행렬 H는 'Φ 를 각 변수에 대하여 두 

번 미분하여 얻어지며 대각선 값이 모두 0보다 

클 때 'Φ 가 최소값을 가질 수 있다.

마지막으로, 구해진 라그랑지 승수를 식 (13)

를 변형시켜 얻어질 수 있는 식 (20)에 대입하여 

각 위성에 필요한 임펄스 성분을 구할 수 있다.

, ,

, ,

, , ,
2

, , ,
2

c i c i

d j d j

v v i x y z

v v j x y z

λ
λ α

λ
λ β

−

−

∆ = − =
−

∆ = − =
+     (20)

Ⅴ. 시뮬레이션 결과

본 논문에서는 가상의 궤도를 돌고 있는 주위

성과 부위성을 가정하여 연료 균형을 고려한 임

펄스 제어 시뮬레이션을 수행하였다. 두 가지

시나리오로 나누어 시뮬레이션을 수행하였으며 

각각의 내용은 다음과 같다. 첫 번째 시뮬레이

션은 외란이 없는 상황에서 초기 위성 간의 에

너지 매칭 조건이 만족되지 않았을 때, 연료 균

형을 고려한 임펄스 기동을 하여 위성 간 상대 

궤도의 발산을 막는 것을 확인한다. 4장에서 정

의한 가격함수의 가중치 ,α β 를 변수로 이용하

여 가중치 값에 따른 각 위성 연료 소모량을 시

뮬레이션을 통해 구하고 정리하였다. 

두 번째 시나리오는 초기 주위성과 부위성의 

에너지가 같다고 가정하고 대기 항력을 외란으

로 사용한다. 위성 간 이심율(e)이 다르면 궤도 

에너지 감소율에 차이가 있고 결국 궤도 주기의 

차이로 인해 상대 거리가 발산하게 되는데, 일

정 시간마다 임펄스 기동을 통해 지속적으로 궤

도 에너지 차이를 보정하는 위성편대비행유지 

제어를 수행한다. 기존에 대기항력 외란이 있는 

상황의 위성편대비행 단일 임펄스 제어에 관한 

연구는 Mishne[16]에 의해 수행되었다. Mishne

은 연료를 최소화하는 임펄스 시간 및 그 때의 

추력값을 해석적으로 구하였다. 한편, 본 논문에

서는 임펄스 시간이 미션 조건으로 주어져있다

고 가정하였다. 임펄스 시간마다 4장에서 유도

된 각 위성의 임펄스를 사용하여 대기외란에 의

해 유도된 상대 궤도 발산(drift)을 보정한다.

각 시나리오에서는 가격함수의 가중치 값을 

달리하여 위성 간 연료 소비량의 차이를 확인하

였다.

5.1 시나리오 1

첫 번째 시나리오에서는 연료균형을 고려한 

궤도 에너지 매칭을 외란이 없는 상황에서 살펴

본다. 주위성 궤도는 Table 1과 같이 가정한다.

에너지 매칭 조건을 만족하는 부위성의 상대

위치 및 속도에는 무수히 많은 해가 있는데, 본 

시뮬레이션에서는 다음 초기 조건을 사용하였다.

0 0 0

0 0 0

0, 0, 0.001
0.0002 , 0.1817m/s, 0

x y z a
x na y z

= = =
= = − =& & &  (21)

0y& 을 제외한 5개의 항을 임의의 상수로 지정한

후, 식 (9)를 이용하여 0y& 를 구할 수 있다. 시나

리오 1은 부위성의 초기값이 식 (21)을 만족하지 

않는, 즉 에너지 매칭 조건이 성립하지 않는 상

황을 가정한다.

0 0 0

0 0 0

0.05km, 0.02km, 0.01km
0, 0, 0

x y z
x y z

δ δ δ
δ δ δ

= − = =
= = =& & &  (22)
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Table 1. Chief satellite orbit 

Longitude of

ascending node
Ω 30 deg

Argument of perigee ω 40 deg

Semi-major axis a 8000 km

Inclination angle i 50 deg

Eccentricity e 0.20

Initial true anomaly f 30 deg

식 (22)는 부위성의 초기 에러로, 식 (21)에서 계

산된 위치 및 속도로부터의 오차를 나타낸다.

Fig. 2는 LVLH 좌표계에서의 주위성에 대한 

부위성에 대한 상대위치를 도시한다. 그림에서 

별표 모양으로 표시된 임펄스 기동 후, 위성 간 

상대거리 구속이 이루어짐을 확인할 수 있다. 

궤도 에너지를 매칭하는 임펄스는 초기 시간으

로부터 궤도를 한 바퀴 돈 후 적용되며 총 시뮬

레이션 시간은 궤도를 6번 도는 것으로 가정하

였다. 이 시뮬레이션은 주위성과 부위성의 잔재 

연료량이 같은 경우를 가정하여 수행되었다. 즉, 

가중치 ,α β 의 값은 0.5이다. 

(a) x - y  motion in LVLH frame

(b) x - z motion in LVLH frame

(c) y - z motion in LVLH frame

(d) 3- D motion in LVLH frame

    Fig. 2. Dep u ty  satellite p osition in LVLH 

frame

Fig. 3. Dep u ty  orbital energy  (dimensionless)

Fig. 3은 부위성의 궤도 에너지를 무차원화한 

값을 시간에 따라 도시한다. 위성의 궤도 에너

지는 / 2 aε µ= − 을 만족하며 중력 상수와 목표 

장반경 값에 대해 무차원화하면 에너지 매칭 후 

궤도 에너지의 값이 -0.5에 도달해야 한다. Fig. 
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Fig. 4 . Fu el consu mp tion of each satellite

     Table 2. Fu el decrease(g) versu s 
weight p arameter 

α β mc∆ md∆ msum∆

0.1 0.9 18.4308 2.0478 20.4786

0.4 0.6 12.3679 8.2450 20.6128

0.5 0.5 10.3066 10.3062 20.6128

0.6 0.4 8.2453 12.3675 20.6129

0.9 0.1 2.0614 18.5517 20.6130

3에서 임펄스 기동 후 주위성과 부위성 사이에 

에너지 매칭이 이루어짐을 확인할 수 있다.

Fig. 4는 주위성에 미치는 연료 가중치 a에 

따른 주위성의 연료 소비량을 나타낸다. 위성의

질량은 500kg, 추력기 Isp값은 300sec로 가정하

였다. 주위성 연료 가중치 α 값이 커질수록 주

위성의 연료 잔량이 부위성에 비해 적음을 의미

하기 때문에 주위성에서 사용하는 연료량이 점

점 줄어듦을 확인할 수 있다. 대신 부위성에서 

사용되는 추력량이 증가하게 되는데, 이를 Table 

2에서 볼 수 있다. 

5.2 시나리오 2

두 번째 시나리오는 대기 항력을 외란으로 사

용하며 초기 주위성과 부위성의 에너지가 같다

고 가정한다. 위성 간 장반경이 같아도 이심율

이 다르면 시간에 따른 궤도 에너지 감소율에 

차이가 있고, 궤도 주기의 차이로 인해 상대 거

리가 발산하게 된다. 본 시뮬레이션에서는 총 3

번의 임펄스 기동을 일정 시간(40000sec)마다 수

행하여 지속적으로 궤도 에너지 차이를 보정한

다. 또한, 주위성과 부위성의 연료량이 다를 때

를 가정하고 비중함수 가중치를 달리하여 임펄

스 기동을 한 후의 결과값을 비교한다.

Table 3. Satellite initial condition

chief satellite deputy satellite

Ω 50 deg 50.1 deg

ω 30 deg 30.1 deg

a 7500 km 7500 km

i 30 deg 30.1 deg

e 0.05 0.051

f 30 deg 30.1 deg

본 시나리오에서는 위성 질량 500kg, Isp 

300sec, 2A 4m= , 2.2dC = 값을 사용하였고, A는 위

성 표면적, dC 는 대기항력상수를 의미한다. 대기

외란은 위성에 2
1 / 2 ( / )d ra g dC A m ρ= −a V V 의 영

향을 끼친다[14, 15].

Table 3에는 시뮬레이션에 사용된 위성의 초

기 궤도 값들을 정리하였다. 시간에 따른 상대 

궤도 발산을 가상적으로 만들기 위해 주위성과 

부위성의 초기 장반경은 같지만 이심율 값에 차

이가 있게 설계하였다. 따라서 시간이 지남에 

따라 위성 간 에너지 차이가 나게 되고 상대 궤

도가 점차 발산하게 된다.

Fig. 5와 Fig. 6은 각각 본 논문에서 제안된 

임펄스를 사용한 부위성 궤도(true)와 추력기가 

사용되지 않은 궤도(nominal)를 서로 비교하고 

있다. Fig. 5는 시간에 따른 주위성과 부위성의 

장반경을 나타낸다. 그림에서 임펄스가 작용하

는 매 순간(40000sec), 장반경이 같게 되는 것을 

확인할 수 있다. 궤도 주기는 장반경 a에 의해 

독립적으로 결정되고 장반경이 같음은 궤도 주

기가 같음을 의미한다. 따라서 임펄스가 작용할 

때마다 위성편대비행 유지가 순간적으로 이루어

짐을 짐작할 수 있다. 

Fig. 5. Semi- maj or ax is (tru e and nominal)
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Fig. 6 . x - y  motion in LVLH frame

Fig. 7 . Remained fu el of each satellite

Fig. 8 . Fu el consu mp tion of each satellite

Fig. 6은 LVLH 지역 좌표계 x-y 평면에서의 

부위성 위치를 나타낸다. 두 위성의 이심율 차

이로 인해 초기위치로부터 상대 궤도가 +y 방향

으로 점차 발산함을 볼 수 있다. 하지만 임펄스

가 작용하는 실제(true) 궤도와 임펄스를 사용하

지 않는 궤도(nominal) 간의 발산 크기에 차이

가 있음을 확인할 수 있다. 따라서 Fig. 5의 결

과로 미루어 짐작한 임펄스의 위성편대비행 유

지 기능을 확인할 수 있다.

Fig. 7은 미션 수행 동안의 주위성과 부위성

의 잔존 연료량을 퍼센트 단위로 표현한다. 초

기 위성의 연료량은 0.1kg으로 가정하였다. 시뮬

레이션에 사용된 가격함수의 가중치 ,α β값은 각

각 0.6, 0.4로 주위성의 연료를 덜 사용하는 방

향으로 가정하였다. Fig. 7에서 세 번의 임펄스 

동안 사용된 연료량과 잔존 연료량을 볼 수 있

으며 주위성의 연료는 부위성에 비해 적게 사용

되었음을 확인할 수 있다. 한편, Fig. 8은 연료균

형을 고려한 가격함수의 가중치에 따른 주위성

과 부위성의 연료소모량을 비교한다. 그림에서  

가중치 α 값이 증가할수록 주위성의 연료소모량

은 감소하고 부위성의 연료소모량이 증가함을 

확인할 수 있다.

Ⅵ. 결  론

위성 편대비행유지(Formation-Keeping)는 위

성 편대비행(Formation Flying)의 연구 분야 중 

하나로서, 위성 간 상대 궤도를 구속(bounded)

하는 기법에 관한 연구이다. 2000년대부터 이와 

관련된 연구가 국내외에서 활발히 수행되었으며 

본 논문에서는 위성 편대비행유지 임펄스 제어

에 대한 연구를 수행하였다.

기존에 연구되었던 부위성만을 사용한 임펄스 

제어 방법을 주위성과 부위성을 모두 사용하는 

상황을 가정하고 해를 일반화하였다. 특정 시간

에서의 편대비행유지를 위한 최적 임펄스 해를 

라그랑지 승수를 포함한 가격함수(cost function)

를 정의하여 유도하였다. 또한, 각 위성에 대한 

연료 가중치를 가격함수에 추가하여 위성 간 연

료균형을 함께 고려하였다. 마지막으로, 유도된 

해를 두 가지 시나리오에 대한 시뮬레이션을 수

행하여 검증하였다.

첫 번째 시나리오에서는 위성 간 잔존 연료량

을 비교하여 추력량을 계산하고 임펄스 기동을 

통해 초기 궤도 에너지 오차가 보정되는 것을 

확인하였다. 가격함수에 나타난 위성의 가중치

가 높을수록 다른 위성에 비해 상대적으로 남은 

연료량이 적음을 의미하는데, 가중치가 커짐에 

따라 에너지 매칭에 요구되는 위성의 임펄스 크

기 분배량이 줄어듦을 볼 수 있었다. 두 번째 

시나리오는 주위성과 부위성의 초기 에너지가 

같되 대기 항력이 외란으로 작용하는 상황을 가

정하여 일정 시간마다 에너지 매칭 보정 기동을 

수행하고 그 때마다 상대 궤도 구속이 이루어짐

을 확인하였다.
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본 논문의 결과는 추후 실제로 위성편대비행 

미션 수행 시 편대비행유지를 위하여 사용가능

할 것으로 기대된다. 서로 비슷하지만 다른 궤

도 주기를 갖는 근접한 두 위성을 본 논문에서 

제안된 임펄스를 사용하여 위성 편대비행미션 

수행을 위한 초기 상태로 만들 수 있다. 또한, 

편대비행미션을 수행중인 위성들이 외란으로 인

하여 상대 궤도가 점차 발산할 때 편대비행유지

를 위한 임펄스 기동이 적용될 수 있을 것으로 

사료된다.
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