
616 韓國航空宇宙學會誌

技術論文 J. of The Korean Society for Aeronautical and Space Sciences 42(7), 616-621(2014)

DOI:http://dx.doi.org/10.5139/JKSAS.2014.42.7.616

직접모사법을 이용한 지구 저궤도 파라볼릭 안테나 탑재 위성의 항력 예측

신소민, 나경수, 이주영, 조기대*

Prediction of Parabolic Antenna Satellite Drag Force in Low Earth

Orbit using Direct Simulation Monte Carlo Method
Somin Shin, Kyung-Su Na, Juyoung Lee and Ki-Dae Cho*

Agency for Defense Development

ABSTRACT

Consumption of the fuel on the satellite operating in low earth orbit, is increased due to

the air resistance and the amount of increase makes the satellite lifetime decrease or the

satellite mass risen. Therefore the prediction of drag force of the satellite is important. In

the paper, drag force and drag coefficient analysis of the parabolic antenna satellite in low

earth orbit using direct simulation monte carlo method (DSMC) is conducted according to

the mission altitude and angle of attack. To verify the DSMC simulated rarefied air

movement, Starshine satellite drag coefficient according to the altitude and gas-surface

interaction are compared with the flight data. Finally, from the analysis results, it leads to

appropriate satellite drag coefficient for orbit lifetime calculation.

초 록

저궤도에서 운용되는 위성은 대기 저항에 의한 연료소모가 크며, 연료소모는 임무수명

및 발사무게에 영향을 미치게 되어 위성 형상에 따른 항력의 예측이 중요하다. 본 논문에

서는 직접모사법을 이용하여 파라볼릭 안테나를 탑재한 저궤도 위성의 임무고도의 변화와

받음각에 따른 항력 및 항력 계수의 변화를 살펴보았다. 저궤도의 희박 기체의 거동을 모

사하는 직접모사법의 적용성을 검증하기 위해 스타샤인(Starshine) 위성의 비행데이터를 이

용하여 고도, 대기와 표면의 상호작용에 따른 항력 계수를 비교하였다. 결론적으로 계산

결과로부터 저궤도 위성의 정밀한 궤도수명 계산에 적합한 항력 계수를 도출하였다.

Key Words : Direct Simulation Monte-Carlo(직접모사 몬테카를로), Drag Coefficient(항
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Ⅰ. 서 론

지구관측, 과학기술 등의 다양한 임무를 갖는

다수의 인공위성이 지구의 200km~2000km 고도

상공을 회전하면서 임무 수행 중에 있으며, 대략

4~10년 내의 임무수명을 갖고 운영된다. 최근 들

어 지구 관측위성의 경우, 좀 더 높은 품질 영상

에 대한 요구로 인해 낮은 고도에서의 운영이 요
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구되고 있으나 고도가 낮아질수록 대기 밀도가

증가하고, 이로 인해 대기 저항이 증가하게 된다.

대기 저항에 따른 고도 감소를 보상하기 위해서

추진시스템을 가동하게 되는데, 대기 저항이 증

가할 경우 고도 감소를 보상하기 위해 소모되는

추진제의 양이 증가하게 된다. 대기 항력에 따른

수명 계산 방법에 대한 연구[1]가 실시된 바 있

으며, 추진제량을 최소화하기 위해서 필요시에만

일시적으로 고도를 낮추거나 임무수명을 낮추어

운영하는 방법이 사용되기도 한다.

이로 인해 임무 시기 및 고도에 따라 분포하는

공기의 조성, 대기 밀도, 위성형상, 위성 표면과

대기와의 상호작용 등을 고려한 인공위성의 대기

항력을 예측하는 것이 매우 중요하다. 또한 대기

항력을 예측하기 위해 대기 밀도가 매우 희박한

10-10kg/m3이하 수준인 지구 저궤도의 희박 기체

특성을 파악하는 일 역시 중요하다.

이를 위해서 150~325km 저궤도 영역에서

Sentman 해석적 방법을 이용하여, 평판, 실린더,

콘, 구의 간단한 형상의 저궤도 위성에 대해 항

력 계수를 제시한 연구가 실시되었다[2]. 그러나

해석적 방법은 복잡한 형상을 도출하기에는 한계

가 있고 오목한 형상의 경우 여러 번 대기 입자

반사의 영향성으로 인해 직접모사법에 비해 해석

적 해가 항력을 정확하게 예측하기 어려움을 시

사하였다[3].

지구 저궤도 영역은 밀도가 매우 희박하여 고

전적인 메카니즘의 법칙에 따른다고 가정하기 때

문에 적절한 초기값을 이용하여 볼츠만 방정식을

계산하면 시스템의 변화를 계산할 수 있다. 그러

나 이를 유한차분법과 같은 수치해석기법을 통해

서 해결하기에는 매우 어렵기 때문에 Bird는 대

기를 분자 수준에서 모사한 직접모사 몬테카를로

(Direct Simulation Monte Carlo, DSMC)기법을

제안하였으며 이는 컴퓨터 성능의 비약적인 발전

과 함께 희박기체의 거동을 연구하는 데에 널리

사용되고 있다[4].

이러한 희박기체이론은 우주왕복선의 재진입,

인공위성 자세제어를 위한 노즐 주변의 유동장

연구, 진공공학 등의 분야에 활발히 연구되어왔

으며, 국내에서는 원추형 노즐의 기체 유동장 해

석, 평판주위 유동장 해석[5,6]에 관해 연구되기

도 하였다.

본 논문에서는 직접모사법을 이용하여 파라볼

릭 안테나를 탑재한 저궤도 위성의 대기 항력을

예측하고, 연료소모 계산을 위한 항력 계수를 도

출하였다. Bird가 제안한 직접모사법을 구현한 3

차원 코드의 적용성을 검증하기 위해 스타샤인

(Starshine) 위성의 비행 데이터를 이용하여 고도

에 따라 달라지는 항력 계수의 변화를 비교/검

증하였다. 파라볼릭 안테나 탑재 위성의 임무 고

도에 따른 변화와 받음각에 따른 항력 계수의 변

화를 고찰하였다.

Ⅱ. 본 론

2.1 희박 기체 이론

지구 저궤도 위성이 운용되는 영역은 일반적

으로 고도 200~2000km인 열권(Thermosphere)에

해당되며, 대기밀도는 10-10 kg/m3 이하로 매우

낮다. 이런 유동의 입자 운동 및 입자간의 충돌

의 특성을 분류하기 위해 누센수(Knusen

number)를 이용하며, 식 (1)과 같이 정의된다.

  (1)

여기서 은 분자 평균 자유경로(mean free

path)를 의미하며, 은 경계층의 두께와 같은 물

체의 특성 길이를 의미한다. 위성 운용 고도에서

는 대기의 입자가 서로 충돌하지 않고 평균적으

로 갈수 있는 거리인 평균 자유경로가 경계층과

같은 특성길이의 비에 매우 크기 때문에 >>1

이 된다. 통상 >>1인 경우의 입자를 자유분자

류(Free Molecular Flow)로 분류한다.

자유 분자 유동 영역은 표면과 입자사이의 상

호작용 현상을 특성화하는 변수로 열적응 계수

(thermal accommodation coefficient)를 정의하며,

다음 식 (2)와 같다[7].

  

 
(2)

위 식에서 와 는 상대적으로 단위시간

당 표면에 입사한 에너지 플럭스와 반사된 에너

지 플럭스이다. 는 모든 입사 분자가 표면온

도 에 상응하는 맥스웰 분포를 갖고 방사를

할 때 수반되는 에너지 플럭스이다. 열적응 계수

는 표면에 충돌하는 입자에 의해 에너지를 잃는

평균비로, 1 이면 확산(Diffuse) 반사를 의미하고

반대로 0 이면 거울면(Specular) 반사로 입사-표

면사이 에너지 교환이 없음을 뜻한다.

자유 분자 유동 영역에서 공기역학적 힘을 계

산하기 위해서 입사 분자와 재반사(reemitted)되

는 분자의 모멘텀을 이용하는데, 항력에 대한 결

과를 편리하게 항력 계수를 이용하여 다음 식

(3)과 같이 표현할 수 있다[8].
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
 


(3)

여기서, 는 항력, 는 물체의 대표 단면적이

다. 이 항력 계수는 물체의 형상뿐 아니라 물체

표면과 대기 상호작용, 위성 표면 오염도, 그리고

대기 구성비 등[9]에 영향성을 받는다.

2.2 직접모사 몬테카를로 기법

직접 모사 몬테카를로 기법은 대표적인 다중

스케일 해석법의 하나로 미시적 관점에서 실제

유동을 표현하기 위해서 많은 수의 공기 입자를

수천 개의 모사 입자(simulated particles)를 근사

화하여 추적한다. 분자 수준에서 분자 각각의 거

동을 기술하는 전통적인 분자 동역학(molecular

dynamics)과 마찬가지로 시간에 따라 입자의 움

직임, 충돌, 경계면과의 상호 작용을 고려하지만

실제 계산 시에는 이를 동시에 고려할 수 없는

차이점이 있다. 움직임과 충돌을 고려하기 위해

서 우선 입자가 움직인 후 정지했다고 가정한 후

별도로 충돌 확률을 계산하여 충돌 여부를 판가

름하거나, 경계면과의 상호 작용을 고려한다. 하

지만, 수천 개의 모사 입자만 이용해서 연산을

수행하기 때문에 분자 동역학에 비해 계산시간이

적으며 좀 더 긴 시간 간격과 큰 공간에서 일어

나는 물리현상을 모사할 수 있는 장점이 있다.

이러한 가정이 유효하기 위해서는 시간간격 ∆
가 평균속도 로 분자평균 자유경로까지 가는

시간보다 작아야 하며, 계산결과의 신뢰성을 위

해서 이보다 더 작은 1/5 수준의 시간 간격을

사용한다[8].

직접모사법의 대략적인 계산 절차를 요약하면,

Fig. 1과 같이 표현할 수 있다.

본 논문에서 적용한 3차원 직접모사법은 입자

와 경계면과의 상호 작용을 전반사와 확산 경계

조건으로 모두 적용하였고, 입자의 속도 분포는

맥스웰-볼츠만 분포를 고려하였다. 충돌 모델은

Fig. 1. Flow Chart of DSMC[4]

VHS(Variable Hard Sphere) 모델을 이용하고 비

탄성 충돌을 고려하였다.

2.3 지구 저궤도 위성 항력 예측

2.3.1 스타샤인 항력 계수 검증

파라볼릭 안테나 탑재 위성의 항력 계수를 해

석하기에 앞서 본 연구에서 사용한 3차원 직접

모사법의 타당성을 검증하기 위해 희박 기체 영

역에서 교육 및 대기 연구를 위한 목적으로 운용

된 스타샤인(Starshine) 위성의 비행 데이터와 직

접 모사법을 이용한 항력 계수 결과를 비교하였

다. 3차원 직접 모사법 해석을 위해 Bird의 직접

모사법 1차원 코드를 3차원으로 수정하여 사용하

였다[4]. 스타샤인 위성은 NRL/NCST (Naval

Research Laboratory/Naval Center for Space

Technology)에서 설계 및 개발이 되었으며, 광학

적으로 반사도가 높은 구 형태의 소형 위성이다.

스타샤인 위성 1은 878개의 알루미늄 미러로 덮

힌 직경 47.5cm, 무게 39kg의 구형태의 위성으

로, Fig. 2는 스타샤인의 형상[10] 및 유동장 격

자의 형상으로, 위성의 단면적은 0.193m
2
이다. 모

델링을 위해 MSC PATRAN 프로그램을 이용하

였고, 격자로 사면체 요소 9,965개를 사용하였다.

스타샤인 위성은 1999년 5월 27일에 발사되었

으며, 궤도 감소비를 측정하여 대기 밀도를 계산

하는데 이용되었다. 스타샤인 위성이 약 4개월에

걸친 궤적에 따라 371.6 ~ 218.7km의 데이터를

Z

X

Y

Fig. 2. Starshine Satellite



第 42 卷 第 7 號, 2014. 7. 직접모사법을 이용한 지구 저궤도 파라볼릭 안테나 탑재 위성··· 619

Alt.

[km]
V [m/s]

Tatm
[K]

nO
[m
-3
]

nN2
[m
-3
]

α

371.6 7672.3 1037 1.91E14 2.15E13 0.924

346.5 7686.5 1095 4.57E14 5.89E13 0.953

321.6 7700.7 1079 6.09E14 1.10E14 0.974

294.9 7716.1 1019 7.68E14 1.90E14 0.976

270.8 7730.0 1025 1.21E15 3.91E14 0.982

246.4 7744.2 1055 2.02E15 9.03E14 0.991

218.7 7760.4 1029 3.56E15 2.28E15 0.994

Table 1. Analysis Input Data for Starshine

Satellite

이용하였으며, 각 고도에 따른 대기 정보는

Table 1과 같다[3]. n은 각 입자의 밀도수, α는

열적응 계수, 그리고 V는 위성의 속도, 즉 입자

속도를 나타낸다. 대기 조성은 대개 N2와 O로

구성되어, 조성비에 따라 입자의 무게를 고려하

였고, 고도가 낮아질수록 산소 원자의 밀도가 증

가하여 표면-입자의 상호 작용은 거의 확산 반사

로 볼 수 있다. 스타샤인 위성의 표면 온도는

300K로 가정하였다.

직접 모사법으로 도출한 고도에 따른 스타샤

인 위성의 항력 계수는 Fig. 3과 같이, 고도가 증

가함에 따라 항력 계수 역시 증가함을 보였다.

참고문헌 [3] 논문의 해석적 해와 다원자 충돌

(Multi-impact collision)을 고려한 직접 모사법을

이용한 결과와 비교하였을 때, 해석적 해는 최대

3.6%, 수치 해석의 경우 최대 1.1% 차이를 보였

다. 해석적 해의 경우 스타샤인의 어댑터부분을

고려할 수 없었기 때문에 항력 계수가 크게 계산

되었고[3], 이원자 충돌을 고려하여도 결과에 크

게 영향을 미치지 않음을 알 수 있었다.

고도에 따른 항력 계수의 변화는 열적응 계수

의 차이 및 조성 입자에 따른 변화이다. 산소입

자의 분포에 따라 산소원자가 위성 표면에 흡수

되어, 입사한 분자가 위성 표면과 상호작용 대신

Fig. 3. Comparison of the Starshine
Satellite Drag Coefficients

에 흡착된 산소와 충돌하여 비탄성 충돌을 가져

오기 때문이다.

2.3.2 파라볼릭 안테나 탑재 위성의 항력 예측

파라볼릭 안테나를 탑재한 위성은 운용 고도

에서의 해상도 및 영상 품질을 고려하여 안테나

의 형상을 결정하게 된다. 특히 저궤도에서 운용

되는 경우, 안테나의 직경이 커짐에 따라 대기에

의한 항력이 크게 발생하여 궤도를 유지하기 위

한 연료 소모가 증가하게 된다. 따라서 파라볼릭

안테나를 탑재한 위성의 임무 고도, 대기와 표면

의 상호 작용, 진행 방향에 따른 받음각의 영향

성을 분석하고자 한다. Fig. 4와 같이 일반적인

육각 패널의 플랫폼 및 설계된 안테나 형상을 가

진 위성에 대해서 고도 350~550km 영역에서 대

기 항력을 분석하였다. 분석에 사용된 유동장의

크기는 9x9x6m
3
이고 시간 간격은 10

-7
초로 설정

하였다. 모델링을 위해 MSC PATRAN 프로그램

을 활용하였고, 격자는 사면체 요소 17,113개로

구성하였다. 위성의 자세는 임무에 따라 변경되

며, 이미징 시 파라볼릭 안테나는 지구를 지향한

다.

고도에 따른 항력을 계산하기 위해 대기 정보

는 NRLMSISE-00 모델에서 추출하였으며, 태양

활동이 큰 2000년과 태양 활동이 적은 2006년도

를 이용하였다. Table 2는 계산한 고도에 따른

대기정보이며, M은 분자량을 나타낸다. 이에 따

르면 고도가 증가할수록 산소 원자의 비율은 감

소하고 헬륨 원자의 비율이 증가하여, 고도가 증

가할수록 가벼운 입자의 활동이 커짐을 알 수 있

다. 또한 태양 활동이 활발해짐에 따라 대기 입

자의 개수가 증가하고, 산소 원자 비율이 좀 더

커짐을 알 수 있다.

고도 및 태양의 활동에 따라 대기 중 산소 원

자 밀도가 달라지게 되어 열적응 계수 역시 변화

하게 되나, 열적응 계수는 확산 반사로 일정하게

계산하였고, 위성표면온도는 300K로 계산하였다.

9 m

9 m

6 m
Z

Y
X

Fig. 4. SAR Satellite in wind stream
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Alt.

[km]

V

[m/s]

Tatm

[K]

nO

[m-3]

nN2

[m-3]

nHe

[m-3]
M

550 7573.1 960 6.16E12 6.16E10 4.08E12 16.3

500 7600.5 960 1.84E13 2.68E11 5.04E12 15.8

450 7628.2 960 4.30E13 1.19E12 6.23E12 14.8

400 7656.2 960 1.02E14 5.39E12 7.74E12 13.5

350 7684.5 890 2.26E14 1.68E13 1.13E14 11.9

Table 2. Analysis Input Data for Parabolic

Antenna Satellite

Alt.

[km]

V

[m/s]

Tatm

[K]

nO

[m
-3
]

nN2

[m
-3
]

nHe

[m
-3
]

M

550 7573.1 708 7.60E11 8.02E08 3.80E12 14.1

500 7600.5 708 5.88E12 5.88E09 5.04E12 12.8

450 7628.2 708 7.53E12 4.44E10 6.73E12 10.2

400 7656.2 708 2.43E13 3.45E11 9.03E12 7.6

350 7684.5 658 6.41E13 1.53E12 1.35E13 5.7

[2000Y]

[2006Y]

Fig. 5. Parabolic Antenna Satellite Results

위성이 Y축 방향으로 진행할 경우, 고도에 따

른 항력 및 항력 계수는 Fig. 5와 같다. 태양 활

동이 활발한 2000년도는 고도 350km에서 최고

약 2mN의 대기 저항을 받으며, 고도가 증가할수

록 대기 저항이 줄어든다. 이는 고도가 증가할수

록 대기 입자의 수 및 위성의 속도, 즉, 입자의

속도가 감소하기 때문이다. 태양 활동이 적은

2006년도는 2000년도에 비해 전체적으로 대기 입

자의 수가 감소하였으며, 고도 350km에서 대기

저항이 약 1/4로 감소하였다. 또한 고도에 따라

대기 저항이 감소하고, 고도 550km에서 약

Angle 0° 45° 90°

Area 3.8 m2 12.58 m2 15.90 m2

Table 3. Cross-section Area according to

the Angle of Attack

Fig. 6. Results according to the Angle

0.01mN으로 줄어들었다.

식 (3)을 통해 대기 저항을 단면적과 대기 밀

도, 속도로 분해한 항력 계수는 고도에 따라 증

가하는 경향을 보이는데, 고도가 증가함에 따라

위성의 속도 감소가 반영되었기 때문이다. 또한

고도가 증가함에 따라 대기 구성 입자가 무거워

지고. 그에 따라 항력 계수가 증가하게 된다. 태

양 활동이 적은 2006년도 고도 550km에서 항력

계수는 최대 2.90까지 증가하였다. 일반적으로 위

성 연료 계산에서 항력 계수는 2.2를 가정하는데

[11], 연료 계산의 정확도가 약 30%까지 차이날

수 있어 저궤도의 고도, 위성 형상 및 대기 성분

에 따른 항력 계산이 중요하게 된다.

큰 직경의 파라볼릭 안테나를 탑재한 위성의

진행 방향에 따라 대기 저항의 영향성을 판단하

기 위해 2000년 고도 550km에서 궤적의 받음각

(Angle of Attack)에 따른 항력 및 항력 계수를

알아보았다. 받음각에 따른 단면적은 Table 3과

같으며, 파라볼릭 안테나 방향으로 진행할 때 가

장 큰 단면적을 갖는다.

받음각에 따른 항력 및 항력 계수는 Fig. 6과

같다. 받음각이 0°에서 90°로 변화할수록 대기

저항은 증가하였으며, 이는 직경이 큰 안테나의

방향으로 대기 입자와의 충돌이 증가하기 때문이

다. 대기 저항의 관점에서 위성이 받음각이 0°로

진행하는 경우가 유리하나, 배터리 충전 및 임무

를 수행할 경우 위성이 대기 저항이 증가하는 방

향으로 진행 할 수 있다.
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Figure 6으로부터 위성의 받음각이 항력에 미

치는 영향이 작지 않음을 알 수 있으며, 이에 따

라 위성의 평균 단면적 및 평균 항력 계수는 실

제 임무 시나리오를 고려하여 도출되어야 한다고

결론지을 수 있다.

Ⅲ. 결 론

저궤도에서 운용되는 위성은 고도가 낮아질수

록 대기 저항이 급격하게 증가하게 되어, 소모되

는 추진제의 양이 증가하거나 임무 수명이 짧아

지게 된다. 따라서 임무시기 및 고도에 따라 분

포하는 대기의 조성, 대기 밀도, 위성 형상, 위성

표면과 대기와의 상호 작용 등을 고려한 인공 위

성의 대기 항력을 예측하는 것이 매우 중요하다.

본 논문에서는 직접 모사법을 이용하여 파라볼

릭 안테나를 탑재한 지구 저궤도 위성의 대기 항

력을 예측하고, 연료 소모 계산을 위한 항력 계

수를 도출하였다. 수정된 3차원 직접모사법 코드

의 적용성을 검증하기 위해 스타샤인(Starshine)

위성의 비행 데이터를 이용하여 고도에 따라 달

라지는 항력 계수의 변화를 비교하였으며, 결과

적으로 최대 1.1%로 신뢰성을 검증하였다.

태양 활동이 클 때 파라볼릭 안테나를 탑재한

위성의 항력은 태양활동이 적을 때에 비해 고도

350km에서 약 4배 증가하였다. 또한 위성 궤도

에 대한 받음각에 따른 항력을 계산하였고, 직경

이 큰 안테나 방향으로 진행할 경우 약 3배 증가

함을 알 수 있었다. 결론적으로 저궤도 위성의

연료 소모를 계산하기 위해 임무 시기, 임무 고

도, 받음각뿐 아니라 임무 및 자세를 고려하여

적절한 항력 계수를 도출해야함을 알 수 있었다.
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