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ABSTRACT

Station collocation of closely placed multiple GEO spacecraft is required to avoid

the problem of collision risk, attitude sensor interference and/or occultation. This

paper presents the method of obtaining the orbit correction scheme for collocating two

GEO spacecraft within a small station-keeping box. The relative motion of each

spacecraft with respect to the virtual geostationary satellite is precisely expressed in

terms of power and trigonometry functions. This closed-form orbit propagator is used

to define the constraint conditions which meet the requirements for the station

collocation. Finally, the technique of constrained optimization is used to find the orbit

maneuver sequence. Nonlinear simulations are performed and their results are

compared with those of the classical method.

초 록

정지궤도 위성의 상대위치보정은 제한된 위지보정 박스내에 다수의 위성을 운용함으로

서 발생하는 위성간 충돌, 전파간섭, 가림현상 등을 해결하기 위해 반드시 필요한 기술이

다. 본 논문에서는 정지궤도 위성의 상대 궤도 운동 분석과 최적화 기법에 근거한 문제의

정립으로 상대위치보정을 수행하였다. 이상적인 정지궤도에 대한 상대운동을 다수의 멱함

수와 주기함수로 표현하고, 상대위치보정에 필요한 조건들을 이들 함수로 표현한다. 이러

한 구속 조건식과 더불어 연료 최소화 같은 가격 함수를 최소화하는 과정에서 궤도 수정

에 필요한 절차를 수립하게 된다. 비선형 시뮬레이션을 통하여 본 논문에서 제시하고 있

는 절차의 타당성을 검증하였고 또한 기존의 고전적인 방법과 비교하였다.
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Ⅰ. 서 론

최근 방송 통신량의 증가로 정지궤도 위성의

상업적 가치가 부각되면서 세계적으로 정지궤도

위성은 기하급수적으로 증가하고 있으며, 각 나

라마다 동일한 위치보정 박스(Station Keeping

box)내에 다수의 위성을 운용하는 경우가 빈번해
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지고 있다. 제한된 위치보정 박스내에 다수의 위

성을 운용하는 경우 위성간 충돌 위험, 태양센서

나 지구센서의 가림현상, 송수신 신호의 간섭 등

의 문제가 발생한다. 따라서 위성단을 구성하는

위성간 상대거리 유지 및 충돌 방지를 위한 위치

보정이 요구되는데 이를 정지궤도 위성의 상대위

치보정(Station Collocation)이라 한다.

기존의 고전적인 상대위치보정 방법은 궤도

교란력에 의한 궤도 형상변화의 예측을 기반으로

이심률 벡터, 경사각 벡터가 목표 값을 추종하도

록 제어함으로써 정지궤도 위성단의 해당 위성간

상대거리를 간접적으로 제어하였다[1,2]. 정지궤도

위성단을 구성하는 각각의 위성의 상대거리가

Orbital, Normal, Meridian Plane상에서 일정한

분리거리를 유지하도록 위성의 이심률벡터와 경

사각벡터를 적절히 배치하여 위성단을 설계하고,

교란력에 대해 목표 이심률 벡터와 목표 경사각

벡터 값을 갖도록 궤도 형상을 제어함으로서 위

성단의 상대위치보정을 수행한다. 이러한 방법은

정지궤도 위성단을 구성하는 위성간 상대위치를

직접적으로 제어하는 방식이 아니므로 경우에 따

라서 기동오차와 궤도결정오차 등의 불확실성으

로 위성간 충돌가능성이 존재하고 위성의 위치가

요구되는 제한범위를 벗어날 위험성을 가지고 있

다.

정지궤도 위성의 상대위치보정을 기존의 궤도

요소 제어를 통한 간접적인 방식의 상대거리 유

지 개념과는 달리 본 논문에서는 보다 정밀한 상

대위치보정을 목적으로 위성단을 구성하는 소속

위성간의 상대거리를 직접적으로 제어하는 새로

운 형태의 상대위치보정에 관한 연구를 수행하였

다. 선형 궤도이론을 기반으로 두 위성간 상대운

동을 나타낸 Hill's equation으로 위성단의 기하

형상과 소속 위성에 대한 초기조건을 설계하고,

위성단에 작용하는 교란력의 영향으로 자연 표류

하는 위성의 상대운동을 예측 및 분석하기 위해

위성의 상대운동을 닫힌 형태의 함수로 표현하는

천체력 압축(Ephemeris Compression) 방법을 이

용하였다[3]. 상대위치보정에 필요한 조건들은 위

의 닫힌 형태의 함수로 쉽게 표현이 가능하며,

연료 최소화나 위성간 상대거리 최대화와 같은

가격함수의 최적화 과정을 통하여 상대위치보정

에 필요한 기동의 크기, 방향, 횟수의 선정으로

위성단의 상대위치를 직접 제어하는 방법을 제시

하였다.

비선형 시뮬레이션을 통해 정지궤도 위성단이

교란력에 대해 일정한 상대거리를 유지하면서 동

시에 제한된 위치보정 박스내에 유지됨을 확인하

였다. 또한 기존의 상대위치보정에 관한 연구내

용으로 이심률 벡터와 경사각 벡터의 분리에 따

른 Normal, Meridian plane 상의 이격거리 최적

화를 통한 상대위치보정 결과[4]와 비교를 수행

하였다.

Ⅱ. 이심률 및 경사각 벡터 차이를

이용한 고전적인 상대위치보정 기법

정지궤도는 궤도 경사각과 이심률이 0이므로

고전적인 Keplerian 궤도 요소에서 승교점 각도

( )와 근지점 이각( )이 정의되지 않는다. 고전

적인 궤도 요소를 통해 정지궤도를 해석하고 표

현하는 것은 부적절하므로 정지궤도에서는 다음

과 같이 정의되는 위치보정 궤도 요소(Station

Keeping Orbital Elements)를 사용한다[5].

   cos      sin  (1)

  cos    sin (2)

     (3)

  


  (4)

위 식에서 는 궤도 이심률, 는 승교점 각도,

는 근지점 이각, 는 위성의 경도, 은 궤도

평균 이각을 각각 나타낸다. 따라서 식 (1)은 궤

도의 이심률 크기와 근지점 방향을 표시하는 이

심률 벡터이고, 식 (2)은 궤도의 경사각 크기와

승교점 방향을 표시하는 경사각 벡터이다. 식 (3)

은 기준경도와 현재 경도의 차이를 나타내고, 식

(4)은 지구 회전 각속도 에 대한 위성의 상대

각운동 속도인 표류 속도(Drift Rate)를 의미한다.

정지궤도 위성단을 구성하는 위성 과 가

동일한 위치보정 박스에 위치하도록 나타내면

Fig. 1과 같다. 여기서 위치보정 박스의 밑면, 정

면, 측면에 해당하는 평면을 각각 Orbital,

Normal, Meridian Plane으로 정의하고 두 위성

간의 상대거리를     로 설정한다. Orbital

Plane는 반경/경도 방향의 평면, Normal Plane

는 경도/수직방향의 평면, Meridian Plane는 반

경/수직방향의 평면이다. 는 실질적인 위성간

의 상대거리 차이를 나타낸다.

일반적으로 각 평면상에서의 거리유지는 각

위성간의 상대 이심률 벡터와 상대 경사각 벡터

를 적절히 배치하여 위성단을 설계함으로서 가능

하다. 상대 이심률 벡터와 상대 경사각 벡터가 수

직을 이루는 경우 궤도운동은 Fig. 2의 왼쪽에서
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Fig. 1. Orbital, Normal, Meridian Plane
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Fig. 2. Relative Eccentricity and Inclination

Vectors

Fig. 3. Inclined Relative Eccentricity and

Inclination Vectors

와 같이 두 위성이 ECI 좌표계의  방향에 나란

히 배치되어 A지점에서 반경, 수직방향으로 최대

분리가 이루어진다. 그러나 B지점에서 수직방향

의 분리거리는 거의 0이 되고 위상차에 의해 경

도방향의 분리가 이루이진 것처럼 보이나 경도방

향의 궤도결정 오차로 인한 충돌 가능성이 존재

한다. 상대 이심률 벡터와 상대 경사각 벡터가

평행을 이루는 Fig. 2의 오른쪽 그림은 A지점에

서 수직방향으로 최대 분리가 유지되고 B지점에

서 반경방향으로 최대 분리가 이루어지나 두 궤

도의 승교점과 강교점이 거의 비슷하여 전파간섭

이나 가림현상이 하루에 한 번씩 발생한다.

정지궤도 위성단의 이심률 벡터와 경사각 벡

터가 서로 수직일 때와 평행일 때 단점을 보완하

기위해 Fig. 3과 같이 위성단의 이심률 벡터와

경사각 벡터 차가 임의의 차이각, 을 이루도록

설정하면 A지점에서는 위상차에 의해서 두 위성

이 반경, 경도, 수직방향의 분리를 이루고, B지점

에서도 서로의 위상차에 의해 반경, 경도, 수직방

향의 분리가 보장된다. 좀 더 상세한 내용은 참

고문헌[4]에 잘 기술되어 있다.

Ⅲ. 위성단 상대운동 모델링과

최적화기법을 활용한 상대위치보정

3.1 상대위치보정을 위한 위성단 설계

위성에 작용하는 교란력을 무시한 이상적인

정지궤도 위성은 Keplerian 지구 동기 궤도이면

서 이심률과 경사각이 0인 원형인 적도 궤도를

의미한다. 지구에 상대적으로 고정되어 있으므로

위성의 평균 각운동 속도와 지구 자전 각속도가

일치하며 지상 궤적은 항상 일정한 경도를 유지

하게 된다. 이상적인 정지궤도를 기준궤도로 설

정하면 궤도 장반경을 다음과 같이 쓸 수 있다.

  
 



 
 



(5)

여기서 는 지구 중력계수, 은 위성의 평균 각

속도, 는 지구의 자전 각속도를 나타낸다. Fig.

4를 통해 CW 좌표계에서 기준궤도의 위치 및

속도 벡터는 다음과 같이 정의된다.

   (6)

   (7)

위의 기준궤도(Reference Orbit)에 대한 실제궤도

(True Orbit)의 상대운동은 CW 좌표계에서

    

      

(8)

으로 쓸 수 있으며, 여기서     은 각각

CW 좌표계의 반경, 접선, 수직방향 단위 벡터를,

그리고   는 상대위치를 나타낸다.

원형의 기준궤도와 이에 근접한 또 다른

Keplerian 궤도의 상대운동에 관한 선형 궤도 방
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Fig. 4. Circular Reference Orbit
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Fig. 5. Geometry of Collocation

정식은 잘 알려진 Hill's equation으로 다음과 같

은 형태를 갖는다[6].

  

 sin    
 cos

   
 

(9)

  

 cos    
 sin

      


 

(10)

  

 sin  cos (11)

Hill's equation이 식 (6)-(7)에 설정한 기준궤도와

동일한 궤도운동을 한다고 가정하면 정지궤도의

경우 Hill's equation에서 각방향의 속도항을 0으

로 정의할 수 있으므로 식 (9)-(11)을 다음과 같

이 쓸 수 있다.

   (12)

   (13)

   (14)

이와 같이 이상적인 지구 정지궤도의 경우 원형

의 기준궤도에 대해 Hill's equation의 해는 반경,

접선, 수직방향으로 일정한 상수 값을 갖는다. 따

라서 기준 위성을 중심으로 CW 좌표계의 각 방

향으로 일정한 상대거리를 갖는 또 다른 위성을

정의함으로서 상대위치보정을 위한 위성단의 설

계가 가능하다. 본 논문에서는 식 (12)-(14)을 통

해 상대위치보정을 위한 정지궤도 위성의 위성단

을 설계하였다. Fig. 5에서와 같이 기준 궤도상의

위성 의 초기 적경()을 동경 로 정하고

식 (12)-(14)의 초기 값을 임으로 설정하여 동서,

남북 ± 의 위치보정 박스내에 일정한 상대

거리를 갖는 두 개의 위성을 정의하였다. 이와

같이 설계한 정지궤도 위성단의 해당 위성의 초

기조건은 Table 1에 정리하였다.

Table 1. Initial Condition for Collocation

Initial Condition

 (km)  (km)  (km)

 0 5 15

 0 -9 1

Orbital Elements

(km)  (Deg.)  (Deg.) (Deg.) (Deg.)

 42166.284 0 0 0 0 78.062

 42166.291 8.4836e-008 0.020382 348.07 96.029 353.97

 42166.288 7.0473e-008 0.001359 348.05 76.844 13.156

3.2 위성단의 상대운동 모델링

Hill's equation을 기반으로 설계한 정지궤도

위성단의 형상은 작용하는 교란력의 영향으로 자

연표류하게 되므로 정지궤도 위성단의 궤도운동

분석을 통한 상대위치보정 전략을 구상해야한다.

Fig. 6은 본 논문에서 설계한 정지궤도 위성들이

위치보정이나 상대위치보정을 수행하지 않고 궤

도 교란력(지구 비대칭 섭동력 4차, 태양 복사압,

태양 달의 인력)에 의해 자연 표류할 경우 상대

위치의 변화를 도시하고 있다. 당연히 원래의 위

치로 부터 계속 멀어지고 있음을 볼 수 있고 반

경, 접선, 수직방향으로의 운동이 영년 및 특정

주기 특성을 갖고 변화한다.

위성단의 상대운동 변화를 예측하고 이를 제

어할 목적으로 본 논문에서는 Fig. 6에 나타낸 위

성   의 상대운동     을 천체력 압축

(Ephemeris Compression) 방법을 이용하여 멱함수

및 삼각함수의 조합으로 식 (15)의      

로 나타내었다[3]. 각 함수의 형태는 이상적 정지
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Fig. 6. Relative Motion in CW Frame

Fig. 7. Time History of Distance Error

궤도에 근접한 궤도운동의 해석적인 해를 제시한

참고문헌 [7]의 내용을 기반으로 선정하였고, 각

각의 계수는 최소자승법을 이용하여 실제 상대운동

과 천체력 압축 기법, 즉 식 (15)로 계산된 상대

운동의 차이가 최소화되도록 최소자승법 (Least

Square Regression)을 이용하여 구하였다.

         


 
  



 sin   cos 
 

  



  sin    cos 
 

  



 sin   cos 

 
  



 sin   cos 

 
  



 sin   cos 

위 식에서 는 지구자전 각속도, 는 태양의

각속도, 은 달의 각속도,   은 태양과 달

의 위성에 대한 상대 각속도를 각각 나타낸다.

    ,     (16)

Fig. 7은 작용하는 교란력을 고려하여 정밀한

수치적분으로 계산한 상대거리 및 식(15)로 계산

한 상대거리의 차이(   )를 도시한 것으

로 약 0.2km내의 오차 범위 내에서 정확하게 상

대위치의 계산이 가능함을 보이고 있다.

3.3 위성단의 상대위치보정 전략

정지궤도 위성의 상대위치보정은 위성단을 구

성하는 각각의 위성에 대해 정해진 위치보정 박

스를 벗어나지 못하도록 하면서 동시에 위성간

충돌방지 및 가림현상, 전파간섭의 문제를 피하

기 위해 위성단을 구성하는 소속 위성간 상대거

리를 일정하게 유지하는 문제로 정립된다. 이를

위해 위성단의 자연 표류 및 추력 발사에 따른

위성의 위치 및 속도변화를 예측하고 분석하는

일이 요구되며, 위성에 탑재된 연료량을 감안하

여 최소한의 연료사용으로 위성단을 제어하는 방

안을 강구해야한다.

본 논문에서는 천체력 압축 방법에 따른 정지

궤도 위성단의 상대궤도전파 기법을 활용하여 교

란력 및 추력으로 인한 위성단의 상대운동 변화

를 시간에 대해 닫힌 해를 갖는 함수형태로 표현

하고, 최적화 문제로 정립하기 위하여 상대위치

보정을 위한 목적함수 및 구속함수를 설정하였

다. 특정 기간 동안 위성  의 상대위치 
은

자연 표류하는 위성의 상대위치 벡터인 에 기

동(Maneuver)에 의해 추가적으로 발생하는 상대

위치 변화량을 선형적으로 더하여 다음과 같이

쓸 수 있다고 가정한다[8,9].


 

  
 




 

     (17)

식 (17)에서 은 상대위치보정 주기 동안 허용

된 총 기동 회수 이고, 
는 Hill's equation

으로 다음과 같이 정의되는 상태천이행렬이며 [6]


 =












sin   cos  

 cos sin
 

  sin 
(18)


 

는 기동 시각 
로부터의 경과 시간이며,


는 Impulsive 기동에 의한 속도 증분 벡터로

위성의 특성상 동서 및 남북 방향으로만 기동이

가능하다고 가정하면 다음과 같이 쓸 수 있다.

(15)
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




















(19)

위성의 상대위치를 식 (17)과 같은 시간에 대해

닫힌 함수 형태로 표현하면 상대위치의 직접적인

제어가 가능하므로 최적화 기법을 활용한 목적함

수 및 구속함수의 설정을 통해 다양한 형태의 상

대위치유지 전략을 구상할 수 있다.

예를 들어 Fig. 8을 참조하여 위성  가 교란력

에도 불구하고 위치보정 박스내에 머무르면서 또

한 서로의 상대거리를 일정 이상의 수준으로 유

지하기 위하여 다음과 같은 구속 조건을 설정하

였고, 반경방향에 대해서는 접선방향과 Coupling

을 통해 간접적으로 제어된다고 가정하였다.


 ≤ max     (20)


 ≤ max     (21)

min≤  
   

 
  (22)

여기서


 

  




sin 
 (23)


 

  




sin
 (24)

식 (20)-(22)에서 max  max min는 각 위성들의

위치보정 및 위성간 상대위치보정을 고려하여 적

절히 설정되어야 한다. 예를 들어 동서, 남북의

오차할당 허용 범위 ± 라면 이 값을 거리

로 환산하여 정의한다.

또한 정지궤도 위성의 수명은 탑재된 연료량에

의하여 결정되므로 매 기동 시 소요되는 연료의

L Along Track
yminD

1F

2F

maxy

maxz

z

y
minz

miny

M
1y

M
1z

M
2y

M
2z

Fig. 8. Geometrical Constraints

소모를 최소화하여야 한다. 본 연구에서는 상대

위치보정을 위한 구속 조건 외에 아래와 같이 정

의된 가격함수를 최소화하도록 가격 함수를 설정

하였다.


 




 




  (25)

이제까지 제시된 수식과 상대위치보정 절차

수립 과정을 간략히 요약하면 다음과 같다. 자연

표류와 궤도 기동에 의한 상대위치 변화를 식

(17)과 같이 닫힌 형태로 표현하고, 상대위치보정

에 필요한 구속 조건을 만족하고 또한 가격함수

를 최소화하도록 최적화를 수행하면 궁극적으로

기동의 시각 및 기동의 크기를 결정할 수 있게

된다.

IV. 비선형 시뮬레이션 결과 및 고찰

4.1 고전적 상대위치보정 기법의 시뮬레이션
결과

전절에서 설명한 바와 같이 고전전인 상대위치

보정은 각 위성의 이심률 및 경사각 벡터가 서로

일정한 위상각을 갖도록 제어하여 간접적으로 서

로의 상대위치를 제어한다. 본 논문에서 제시하

고 있는 방법의 비교를 위하여 참고문헌 [4]에

제시된 기법을 이용하여 상대위치보정 과정을 시

뮬레이션하였다.

각 위성은 동경 116도를 중심으로 ±의

Station-keeping box내에 머무르면서 위성간 상

대 거리가 최소 10km 이상이 유지되도록 이심률

및 경사각 벡터 위상각을 설정하였다. 동서 및

남북 보정은 각각 독립적으로 수행하며 특히 동

서 보정은 고전적인 Perigee Sun Tracking 전략

에 기반하여 참고문헌[10]에 제시된 Predictive

Eccentricity Targeting을 이용하였다.

Fig. 9. Time History of Longitude and
Eccentricity
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Fig. 10. Time History of Inclination and
Eccentricity Vectors
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Fig. 11. Relative Separation Distance
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Fig. 12. Time History of  (m/sec)

Fig. 9-12는 시뮬레이션 결과를 요약한 그림이

다. Fig. 9는 각 위성의 경도 및 이심률의 변화를

도시하고 있다. 모든 위성이 정해진 경도내에 머

무르며 이심률의 크기 또한 일정 범위를 유지한

다. 특히 Fig. 10에서 알 수 있듯이 각 위성의 이

심률 및 경사각 벡터가 서로 평행하며 동일 위성

의 이심률 및 경사각은(그림상 구분이 가지 않지

만) 일정한 위상각을 유지함을 확인할 수 있었

다. 상대위치보정의 목적은 두 위성간의 충돌을

방지하기 위하여 상대거리를 일정 수준 이상으로

유지해야 하며 Fig. 11을 통하여 그 목적이 달성

되고 있음을 확인할 수 있다. 마지막으로 약 100

일간의 상대위치보정 기간 동안 각 위성이 필요

로 하는 속도변화량을 Fig. 12에 나타내었다.

4.2 상대위치 직접 제어를 통한 상대위치
보정 시뮬레이션 결과

정지궤도 위성단의  위성간 상대위치보정에

관한 비선형 시뮬레이션을 다음과 같이 수행하였

다. 먼저, 지구 비대칭 섭동력 4차, 태양 복사압,

태양 달의 인력에 의한 영향을 고려한 6차의

Runge-Kutta 수치적분으로 실제궤도를 생성하고

천체력 압축 방법으로 식 (6)-(7)의 기준궤도와

실제궤도의 상대위치 차이인 잔차를 근사하는 재

생잔차를 생성한다. 다음으로 최적화 과정에 따

른 상대위치보정 계획으로 식 (20)-(22)에서 설정

한 구속함수와 식 (25)의 연료 최소화 목적함수

를 만족하는 기동시간과 추력을 계산하고 상대위

치보정 계획 기간 동안 비선형 시뮬레이션에 적

용하여 상대위치보정을 수행한다. 이와 같은 과

정을 매 주기마다 반복하는 전체 100일의 비선형

시뮬레이션을 수행하였다. 동서/남북 상대위치보

정 기동 1회의 주기는 7일로 설정하였고, Fig. 8

에 정의된 위치보정 박스의 크기는 동서 및 남북

방향으로 각각 ± ,  위성간 최소 상대거

리(min )는 로 정하였다.

100일의 상대위치보정 시뮬레이션 기간 동안

CW 좌표계에서  위성의 상대운동은 식 (20)-(21)

에서 설정한 위치보정 박스를 만족하면서 CW

좌표계의   방향으로 ±이내에 머물고 있

음을 Fig. 13에서 알 수 있다. 각각의  위성에

대한 경도 변화를 나타낸 Fig. 14를 통해 동경

을 기준으로 제한 범위 ± 에서 안정

적으로 유지됨을 확인된다. 또한 두 위성간의 상

대거리가 식 (22)의 구속함수를 만족하면서 최소

분리거리 10km를 일정하게 유지함을 Fig. 16에

서 확인할 수 있다.

Fig. 14에 나타낸  위성의 경도 변화를 살펴

보면 위성간의 일정한 경도 차이가 보임을 알 수

Fig. 13. Station Collocation Box Limit
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Fig. 14. Time History of Longitude and
Eccentricity

Fig. 15. Time History of Inclination and
Eccentricity Vectors

40 50 60 70 80 90 100
Time (days)

Fig. 16. Relative Separation Distance
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Fig. 17. Time History of  (m/sec)

있는데 앞에서 제시한 이심률 벡터 차가 경사각

벡터 차의 최적각을 유지하는 상대위치 보정결과

인 Fig. 9와 비교해 볼 때 서로 상반되는 결과임

을 확인할 수 있다. 이는 상대위치보정에 따른

경사각벡터와 이심률 벡터의 변화를 나타낸

Fig. 10과 Fig. 15의 비교를 통해서도 확인되는데

정지궤도 위성단 상대위치보정의 제어전략으로

위성의 상대위치를 직접적으로 제어하는 경우 상

대위치보정을 위해 위성간 상대거리 유지에 문제

의 주안점을 두는 반면, 목표 이심률 벡터와 경

사각 벡터를 추종하도록 설정함으로서 간접적으

로 상대거리 유지를 수행하는 경우 각각의 위성

의 이심률 벡터와 경사각 벡터는 특정한 값을 갖

게 됨을 나타낸다. 즉, 두 경우 상대위치보정에

관한 문제의 정립 및 위성단 제어를 위한 접근방

향에 따라 서로 다른 결과를 보이고 있다. Fig.

17에는 상대위치보정을 위해 필요한 속도변화량

을 나타내었으며, 본 논문에서 제시한 방법에 따

라 상대위치보정을 수행한 경우 위성 의 Total

  sec, 위성 의 Total  sec
으로 고전적인 방법에서 사용된 연료량인 위성

의 Total  sec, 위성 의 Total

  sec에 비해 필요한 속도변화량이

더 적음을 확인할 수 있다.

V. 결 론

본 논문에서는 정지궤도 위성단의 상대위치보

정에 관한 연구를 수행하였다. 정지궤도 위성의

이심률 및 경사각 벡터의 제어를 통해 간접적으

로 위성간 상대거리를 유지하는 기존의 고전적인

방법과 다르게 본 논문에서는 위성간 상대거리를

직접적으로 제어하는 상대위치보정에 관한 연구

를 수행하였다. 먼저, Hill's equation을 기반으로

상대위치보정을 위한 위성단을 설계하였고, 위성

단을 구성하는 소속 위성의 상대운동 변화를 분

석하고 예측하기위해 위성의 상대운동을 천체력

압축 방법으로 나타내었다. 이를 통해 위성단의

상대운동을 시간에 대한 닫힌 해 형태를 갖는 함

수로 표현하고 최적화 기법과 접목하여 상대위치

보정을 위한 목적함수와 구속함수의 설정으로 정

지궤도 위성단을 효과적으로 제어하는 제어 알고

리즘을 제시하였다. 비선형 시뮬레이션을 수행하

여 최소한의 연료 사용량으로 정지궤도 위성단이

동일 경도에서 일정한 상대거리를 유지하며 상대

위치보정이 이루어짐을 확인하였다. 또한 기존의

상대위치보정에 관한 연구내용과 비교를 통해 정

지궤도 위성단의 제어를 위한 접근방향에 따라

나타나는 결과를 확인하였다.

본 논문에서는 두 개의 정지궤도 위성에 대한

상대위치보정 결과를 살펴보았다. 정지궤도 위성

단을 구성하는 위성의 개수 또는 위성단의 기하



64 이재규․노태수 韓國航空宇宙學會誌

형상 및 궤도 조건에 따라 최적화 과정에서 설정

하는 가격함수 및 구속조건에 의해 다양한 상대

위치보정 결과가 제시될 것으로 예상된다.
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