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1. 서   론

정지궤도위성은 지구중심으로부터 42,164 km 

상공에 위치하고 있으며 24시간 고정된 경도 및 

위도 위치에서 끊임없이 통신, 방송, 기상, 해양 

등의 정보를 제공한다. 정지궤도 위성의 정상적

인 운용을 위해서는 기본적으로 궤도 및 자세 조

정을 위해 추진제를 탑재하여야하며 추진제의 양
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Abstract

This paper introduces the LAE(Liquid Apogee Engine) and station acquisition fuel 

budget estimation method for the COMS(Communication, Ocean and Meteorological 

Satellite) of Korea which is planned to be launched in 2008. And the estimation results 

are also presented. A statistical approach, more specifically, the Monte-Carlo method 

was employed to have the estimation include the effect of the launch vehicle GTO 

injection accuracies. A case study was conducted for several potential launch vehicles to 

compare the fuel requirements.

초   록
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사 및 궤도획득에 사용되는 연료량 계산에 필요한 기술적인 접근에 대하여 기술하였고 그 

계산 결과를 소개하였다. 발사체에 성능에 따른 전이궤도 진입오차 성분을 고려하기 위해

여 통계적인 방법인 몬테칼로 시뮬레이션 기법을 사용하였다. 또한 통신해양기상위성에 고

려 가능한 일부 발사체를 대상으로 표류궤도 진입 및 궤도획득에 요구되는 연료량을 계산

하고 그 결과를 비교하였다.
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은 위성의 수명을 결정하는 중요한 요소가 된다. 

추진제를 사용하는 정지궤도의 주요한 임무로

는 전이궤도로부터 표류궤도(Drift Orbit)를 획득

하기 위한 원지점로켓발사, 표류궤도로부터 운용

궤도(Operational Orbit)를 획득하기 위한 궤도획

득(Station Acquisition) 작업, 태양복사압, 지구중

력장, 태양과 달의 인력 등과 같은 외부 섭동력에 

의한 궤도의 오차를 제어하기 위한 위치유지

(Stationkeeping), 필요시 위성의 운용경도를 이동

시키는 궤도재배치(Station Relocation), 자세제어 

그리고 폐기작업(Final Orbit Raising) 등이 있다. 

이들 중에서 위치유지, 궤도재배치, 폐기작업은 

위성의 구성에는 크게 영향을 받지 않고 통상적

인 궤도 시뮬레이션을 통하여 사용되는 연료량을 

계산할 수 있다. 이에 비하여 원지점모터발사 및 

궤도획득은 발사체에 따른 전이궤도 파라미터 및 

오차특성, 위성시스템의 구성 등에 따라 편차가 

많은 임무이다. 따라서 다른 임무에 비해 복잡한 

처리 과정이 요구된다. 일반적으로 발사체에 의해 

생성된 전이궤도 오차를 분석하고 이를 연료량에 

반영하기 위해서는 통계적인 방법을 사용한다.

참고문헌[1][2]에서는 해석적인 방법과 Monte 

-Carlo 기법 등의 통계적인 방법을 통하여 궤도

진입에 따른 오차를 분석하는 기법을 제안하였

다. 참고문헌[3]에서는 참고문헌[1][2]의 기법들을 

토대로 고체원지점로켓인 AKM(Apogee Kick 

Motor)을 사용하는 무궁화위성 1,2호기를 대상으

로 궤도획득에 사용되는 추진제를 계산하는 작업

을 수행하였다.

2008년 발사예정인 통신해양기상위성(COMS)

도 정지궤도위성으로서 이러한 연료량 해석이 요

구된다. COMS 위성의 경우는 무궁화위성 1, 2호 

시스템과는 다르게 전이궤도로부터 표류궤도를 

획득하는 과정에서 고체원지점로켓 AKM 대신 

액체원지점로켓(LAE: Liquid Apogee Engine)을 

사용한다. AKM의 경우는 탑재된 고체연료를 원

지점에서 한 순간에 모두 연소하는 특성을 가지

지만 LAE는 중간에 추력기의 발사를 중단할 수 

있는 이점이 있어 궤도결정과 연계하여 매우 정

밀한 궤도제어가 가능하다.  그리고 LAE를 효율

적으로 수행할 경우 절감된 연료를 임무기간 중

에 위치유지, 자세제어 등의 임무에 사용할 수 

있어 효율적이다. 일반적으로 LAE의 경우 3번으

로 나누어 표류궤도 진입을 수행한다.

본 논문에서는 COMS 위성을 대상으로 통계적

인 방법인 Monte-Carlo 방식을 적용하여 LAE 및 

궤도획득에 소요되는 연료량을 산출하는 작업을 

수행하였다. 아직 COMS 위성에 사용될 발사체가 

선정되지 않은 상태이기 때문에 선정 가능성이 

있는 주요한 발사체를 대상으로 위의 작업을 수

행하였다. 본 논문을 통하여 소개된 결과물들은 

발사체를 선택하는 과정에서 참고자료로 활용될 

수 있을 것으로 기대된다.

2. 정지궤도 진입과정 및 

사용연료량

2.1 정지궤도의 진입과정

발사체를 이용하여 위성이 전이궤도로 진입한 

이후에 위성은 그림 1 에 소개된 절차를 따라서 

정지궤도로 진입한다. 먼저 전이궤도는 근지점고

도(rp1 ), 원지점고도(ra1), 궤도경사각(igto)의 궤도 

파라미터를 가지게 되며 이는 발사체의 기본적인 

파라미터이다. 그리고 이러한 궤도요소에 대한 

오차는 일반적으로 발사체 제조회사로부터 제공

된다. 일반적으로 전이궤도의 원지점은 정지궤도

고도(rs)와 같은 지구중심으로부터 42,164km에 

위치한다.

LAE 추력기 발사는 전이궤도의 근지점의 고도

를 정지궤도 고도로 높임과 동시에 궤도경사각을 

적도면과 일치시키는 작업을 수행한다. 이렇게 

해서 생성된 궤도를 표류궤도라고 하며 일반적으

로 궤도오차를 의도적으로 생성하여 표류궤도 진

입 경도로부터 목표하는 운용경도 방향으로 표류

하도록 유도한다. 이러한 표류성분을 제거하고 

원하는 경도로 위성을 이동하는 과정을 궤도획득

(Station Acquisition)이라고 한다.[4] 궤도획득 작

업은 일반적으로 표류성분을 멈추기 위해 필요한 

감속 ∆V성분을 몇 개로 분리한 다음 그 위상을 

조정함으로서 원하는 경도에서 표류운동을 마치
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도록 계획을 한다. 따라서 궤도획득에 소요되는 

∆Vacq는 표류궤도 성분으로부터 정지궤도를 획

득하기위해 필요한 Hohman Transfer ∆V와 동

일하다.[5]
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그림 1. 정지궤도 진입절차

2.2 ∆V  요구량 계산

먼저 전이궤도로부터 표류궤도를 획득하기 위

해 요구되는 LAE 속도변화량 ∆Vlae는 앞 그림 

1 의 궤도요소성분과 그림 2의 기하학적인 형상

으로부터 얻어진다.
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그림 2. LAE-발사 속도벡터 기하관계

그림 1의 전이궤도의 원지점속도 Va1은 궤도동

역학의 기본적인 관계식으로부터 다음과 같이 결

정된다.

Va1 =

√
µe
p
1

(1 − e 1 )             (1)

p1 = a1 (1− e
2
1 )              (2)

여기서 µe는 지구의 중력상수를 의미하며 e1 

및 a1은 전이궤도의 이심율 및 장반경을 의미한

다. ra1 < rs일 경우, 즉 전이궤도의 원지점이 정

지궤도 장반경보다 작은 경우에는 LAE 발사지점

이 표류궤도의 근지점에 해당되므로 LAE 발사 

후 요구되는 표류궤도의 접선속도는 기본적인 궤

도 동역학으로부터 다음과 같이 결정된다.

Vp2 =

√
µ e
p 2
(1 + e2 )           (3)

여기서 e2는 표류궤도의 이심률을 의미한다. 

이에 반해서 ra1 > rs일 경우, 즉 전이궤도의 

원지점이 정지궤도의 장반경보다 더 높은 경우

에는 LAE 발사지점이 표류궤도의 원지점이 되

므로  Vp2는 다음과 같이 계산된다.

Vp2 =

√
µ
p2
(1− e2 )            (4)

여기서 p2는 앞 수식(2)와 같이 다음과 같이 정

의된다.

p2 = a2 (1− e
2
2 )             (5)

표류궤도의 장반경 및 이심율은 다음과 같이 

간단하게 계산된다.

a2 =
ra1 + rs
2

              (6)

e2 =
⎢ ⎥⎢ ⎥⎢ ⎥⎢ ⎥⎢ ⎥⎢ ⎥⎢ ⎥⎢ ⎥⎢ ⎥⎢ ⎥⎢ ⎥

ra1 − rs
ra 1 + rs

            (7)

여기서 절대부호가 포함된 이유는 전이궤도의 

원지점고도는 경우에 따라서 정지궤도의 고도(rs)

보다 작을 수도 있지만 이심율은 항상 0 이상의 

값을 가져야 하기 때문이다. 

그림 2의 기하관계로부터 요구되는 LAE에 의

한 속도변화량 ∆Vlae는 다음과 같이 결정된다.
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∆Vlae =
√
(Va1sin ig to)

2 + (Vp2 −Va1cos igto)
2
(8)

궤도획득은 RCT(Reaction Control Thruster)  

를 사용하여 표류궤도로부터 정지궤도를 획득하

는 과정이고 표류궤도는 위의 과정을 통하여 이

미 궤도경사각이 0 이고 정지궤도와 동일한 고도

의 원지점 혹은 근지점을 형성하고 있으므로 표

류궤도의 근지점 혹은 원지점 고도를 정지궤도고

도로 변환하는 작업을 수행한다. 이는 간단하게 

다음 크기의 속도변화를 요구한다.

∆Vacq =
⎢ ⎥⎢ ⎥⎢ ⎥V s−Va2

=

⎢ ⎥⎢ ⎥⎢ ⎥⎢ ⎥⎢ ⎥⎢ ⎥⎢ ⎥⎢ ⎥⎢ ⎥⎢ ⎥⎢ ⎥⎢ ⎥

√
µ
e

as
−

√
µ e (

2

rs
−
1

a2
)

      (9)

여기서 Vs는 정지궤도의 접선속도를 의미한다.

2.3 사용연료량 계산

∆V  요구량으로부터 요구되는 연료량을 구하

기 위해 다음의 로켓방정식을 사용한다.[6]

∆m = mo− mf

= mo

⎡ ⎤⎢ ⎥⎢ ⎥⎢ ⎥⎢ ⎥⎢ ⎥⎣ ⎦1 − exp (−
∆V
gIsp

)
      (10)

여기서 mo와 mf는 추력기 발사전후의 위성 총

질량을 의미하며 g는 지구중력 가속도 Isp는 사용

되는 추력기의 비추력(Specific Impulse)을 의미한

다. 위 식을 살펴보면 요구되는 연료량을 계산하

기 위해서는 추력기 발사전의 위성 총질량 mo를 

알아야 하는데 이 값은 추진제 요구량 ∆m을 포

함하는 값이므로 이 수식을 다음과 같이 정리한

다.

∆m =−mf

⎡ ⎤⎢ ⎥⎢ ⎥⎢ ⎥⎢ ⎥⎣ ⎦1− exp (
∆V
gIsp

)       (11)

위성의 연료량을 계산하기 위해서는 위성의 건

조질량(Dry Mass)을 mf 값으로 설정하고 본 

수식을 이용하여 위성의 마지막 임무인 폐기작

업으로부터 임무의 역순으로 LAE  추력기 발

사에 이르기 까지 요구되는 연료량을 계산하고 

누적하여 각 임무 마다 차례대로 mf값에 대입

하는 과정을 반복한다. 

본 연구에서는 궤도획득 이후 임무가 시작

되는 시점에서는 위성총질량이 별도의 계산을 

통해 이미 결정된 것으로 가정하고 궤도획득 

및 LAE 발사에 소요되는 연료량, mlae와 macq

를 계산하였다.

3. 통계적 시뮬레이션 방법

앞에서 언급한 바와 같이 발사체의 통해 생성

된 전이궤도는 오차를 포함하고 있다. 이러한 오

차를 극복하기 위해서는 추가적인 연료의 사용이 

불가피하고 정확한 연료량을 산출하기 위해서는 

이를 반드시 고려하여야 한다. 본 연구에서는 통

계적 접근 방식인 Monte-Carlo 기법을 사용하여 

이를 고려하였다.[7]

통계적 방법에서 3σ값은 아래의 수식을 만족

하는 x−3σ  와 x3σ값을 의미한다.

:
−∞
x3σ
p (x )dx=0 .9986           (12)

:
x−3σ

∞
p (x)dx = 0.9986          (13)

연료량 버지트의 경우는 예상되는 최대값을 

계산하여야 하므로 식(12)를 만족하는 x3σ를 계산

한다. 수치적인 접근은 먼저 주어진 통계적 특성

에 맞게 오차를 생성하고 이를 고려하여 시뮬레

이션을 수행해 출력값을 저장한다. 그리고 그림 3

과 같이 출력값의 예상 범위를 여러 개의 셀로 나

눈 다음 각 셀에 해당하는 출력값의 회수를 카운트

해 확률밀도함수(Probability Density Function)에 
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상응하는 분포그래프를 생성한다.

그림 3. 3σ값 계산을 위한 수치적 접근

)( jxcnt

mx

c
o
u
n
t

σ3−x ix 1+ix σ3x

이 경우 3σ값을 계산하기 위하여 식(12)는 아

래와 같이 변형되어 사용된다.

Σ
xi =−∞

xi = x3 σ

cnt (xi ) = 0.9986N        (14)

여기서 cnt(x )는 각 셀에 포함되는 출력값의 

카운트를 나타내며, N은 시뮬레이션의 총 회수

를 의미한다. 

주어진 통계적 특성을 고려하여 오차를 생성

하는 방법은 다음과 같다. 일반적으로 n  개의 오

차 성분이 존재할 경우 오차의 특성은 오차 공분

산행렬 P (n n )  형태로 주어진다. 이 경우 비

대각선 행렬의 성분들은 각 오차성분간의 상관관

계(Co-relation)를 나타낸다. P (n n )가 대각성

성분만을 포함하는 경우, 즉 오차성분들이 서로 

비 상관된 통계적 특성을 갖는 경우는 난수발생

기를 사용하여 오차를 생성할 수 있다. 하지만 

비대각선 행렬성분이 영이 아닌 경우는 오차 공

분산 행렬로부터 Eigenvalue와 Eigenvector를 계

산한 다음, 아래 수식을 통하여 원하는 통계적 

특성의 오차(V)를 생성한다.

V = M
√

Λu               (15)

여기서 M은 오차 공분산행렬의 Eigenvector 

Modek Matrix, Λ는 Eigenvalue로 구성되어있는 대각

선행렬을 의미하며 u는 정규분포를 가지는 난수벡터

로서 난수발생기를 이용해 생성 가능하다.[8]

발사체의 경우는 앞에서도 언급한 바와 같이  

전이궤도의 원지점 고도(ra), 근지점 고도(rp) 그

리고 궤도경사각(igeo)에 대한 오차데이터 혹은 

변형된 형태의 데이터를 제공한다. 경우에 따라

서는 승교점적경이나 근지점적경에 대한 오차데

이터를 제공하는 경우도 있지만 일반적이지는 않

다. 또한 이러한 오차요소에 대한 상관데이터는 

그 크기가 미미하기 때문에 일반적으로 제공하지 

않고 있다. 따라서 본 논문에서는 일반적이고 공

통적으로 획득 가능한 위의 세 가지 오차요소 즉 

ra, rp, igeo  만을 고려하였으며 이들은 서로 

독립적인 특성을 가진 것으로 가정하였다. 즉 일

반적인 정규분포 난수발생기를 이용하여 오차 데

이터를 생성한다. 경우에 따라서 궤도장반경 오

차( a), 이심율 오차( e) 성분이 주어지는 경우가 

있는데 이 경우는 다음과 같이 ra, rp 성분으로 

변환하여 사용한다.

ra = a+ a e              (16)

rp = a− a e              (17)

그림 4. LAE 연료량 버지트 계산 절차

Given norminal value
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          )( ixcnt
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Iterate N 
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그림 4는 통계적 시뮬레이션을 통하여 LAE 

추력기의 사용연료량을 계산하는 절차를 간단하

게 정리하고 있다.

4. 시뮬레이션 결과 및 검토

이상의 과정을 적용하여 COMS 위성의 정지

궤도진입에 요구되는 LAE 추력기의 연료 사용량

과 궤도획득에 요구되는 연료량을 주요 발사체사

용을 가정하여 예측하였다. 각 발사체의 전이궤

도 파라미터 및 오차 데이터는 표 1과 표 2에 정

리된 바와 같다. 이 외에도 가능한 발사체가 있

지만 여기서는 현재까지 데이터가 확보된 발사체

만을 대상으로 계산하였다.

표 1. 발사체별 전이궤도 요소

Launch 
Vehicle

ra(km) rp(km) i(deg.)

Ariane 5G 42164.137 6938.137 7.0

Atlas-2AS 42164.137 6545.137 27.0

Sea-L 42164.137 6578.137 0.0

Land-L 42164.137 10578.137 23.2

Proton K 42164.137 6563.137 23.3

Delta-4M 42164.137 6628.137 28.5

H-2A202 42604.137 6628.137 28.5

Soyuz 42164.137 10578.137 23.3

표 2. 발세체별 궤도진입 오차(3σ)

Launch 
Vehicle

a(km)
ra(km)(*)

e
rp(km)(*) i(deg.)

Ariane 5G 120.0(*) 0.00123(*) 0.06

Atlas-2AS 117.0 2.4 0.02

Sea-L 104.3 13.0 0.326

Land-L 100.0 40.0 0.1

Proton K 160.0 400.0 0.25

Delta-4M 93.0 5.6 0.03

H-2A202 180.0 4.0 0.02

Soyuz 120.0 20.0 0.083

LAE와 궤도획득에 사용되는 RCT 추력기의 

비추력(Isp)은 COMS 위성의 평균치에 해당하는 

306sec 및 263sec 값을 각각 사용하였다. 궤도획

득 후의 위성의 초기질량(mf)은 1,329kg으로 가

정하였다. 본 연구에서는 모두 100,000 번의 

Iteration을 수행하여 통계적인 처리를 수행하였

다. 통계처리를 위해 사용된 셀은 모두 200개이

고 범위는 각 발사체별로 다른 값을 사용하였다.

그림 5에서 그림 12는 표류궤도 진입을 위해 

LAE 추력기에 요구되는 속도변화량의 분포를 나

타내고 있다. 전체적으로 그 모양을 볼 때 가우

시언 분포를 형성함을 알 수 있고 발사체 마다 

분포하는 영역이 상당히 차이가 있음을 알 수 있

다. 궤도획득의 경우는 지면관계상 그 결과를 표

시하지 않았다.

표 3은 각 발사체를 사용할 경우 정지궤도 진

입을 위해 요구되는 연료량을 성분별로 나타내고 

있다. 전체연료량 중에서 전이궤도오차로 인한 

증가분은 상대적으로 미미한 값임을 확인할 수 

있다. 하지만 발사체에 따라서 대략적으로 2kg에

서 8kg 가량의 추가적인 연료가 소요됨을 확인

할 수 있다. 이러한 수치는 수년 동안(2-4년) 동

서위치유지를 수행할 수 있는 정도의 연료량으로

서 의미 있는 양이다. 특이한 점 중에 하나는 

Sea-L의 경우 전이궤도의 경사각이 영도임에도 

불구하고 다른 발사체와 비교해 크게 연료의 절

감이 눈에 띄지 않음을 알 수 있다. 오히려 7o의 

경사각을 가지는 Ariane 5G를 사용할 경우 

840.431kg의 가장적은 연료량을 궤도진입 과정에

서 요구함을 알 수 있다. 그 이유는 Ariane 5G가 

다른 발사체에 비하여 더 높은 근지점고도를 형

성하기 때문인 것으로 분석된다. 본 시뮬레이션

을 통하여 Atlas-2AS, Delta-4M, H-2A202 발사체

를 사용할 경우는 1,100kg 내외의 많은 양의 연

료를 요구함을 알 수 있다.
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그림 5. Atlas-2AS ∆Vlae 요구량
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그림 6. Ariane 5-G ∆Vlae 요구량

그림 7.  Sea-L ∆Vlae 요구량
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그림 8. Land-L ∆Vlae 요구량
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그림 9. Delta-4M ∆Vlae 요구량 
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그림 10. Proton-K ∆Vlae 요구량

그림 11. H-2A202 ∆Vlae 요구량 
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그림 12. Soyuz ∆Vlae 요구량 
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표 3. 연료량 버지트 계산결과

Launch 
Vehicle

∆mlae ∆macq Total
Normal Error

Ariane 5G 838.26 1.43 0.741 840.431

Atlas-2AS 1097.82 2.37 0.007 1100.197

Sea-L 846.01 3.21 0.045 849.265

Land-L 863.19 2.30 0.121 865.611

Proton K 862.70 6.37 1.209 870.279

Delta-4M 1123.59 1.95 0.017 1125.557

H-2A202 1113.48 3.36 4.104 1120.944

Soyuz 862.656 4.17 0.906 867.73

5. 결   론

이상의 연구에서 주요 발사체를 사용할 경우 

요구되는 LAE 발사 및 궤도획득에 요구되는 연

료량을 통계적 접근방식인 Monte-Carlo 방식을 

이용하여 3σ 값을 예측하고 각 발사체별로 그 

크기를 비교하는 작업을 수행하였다. 계산결과 

발사체의 전이궤도 진입오차를 감안할 경우 발사

체에 따라 대략적으로 2kg에서 8kg의 추가적인 

연료를 소모함을 알 수 있었고 이러한 수치는 의

미 있는 크기로서 연료량 버지트 계산과정에서 

포함이 되어야 함을 알 수 있었다. 또한 본 논문

을 통하여 소개된 결과물들은 발사체를 선택하는 

과정에서 참고자료로 활용될 수 있을 것으로 기

대된다.
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