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ABSTRACT

This paper presents a sun-synchronous orbit design which effectuvely includes the

requirements derived from spacecraft to ground station contact and spacecraft to target

image accessibility. For this purpose, operation parameters of multiple spacecraft are

defined as Contact Overlap, Contact Overlap Gap, Access Overlap, Access Overlap

Gap. These parameters are used to form a Figure of Merit that reflects the

operational requirements. The Figure of Merit is optimized to increase the efficiency of

operating multiple spacecraft in constellation and is used to determine the operational

orbit of each spacecraft that constitutes the constellation.

초 록

본 논문에서는 각각 독립적으로 설계된 태양동기궤도 위성에 위성군 개념을 적용하여

다중 위성의 효율적인 운영에 대한 방법론을 제시한다. 이를 위해 태양동기궤도 설계 관

점을 단순히 지방시나 태양동기성을 유지하는 것에 국한하지 않고, 지상국과 영상목표물

의 교신 및 관측시간등을 고려하여 위성운영의 효율성을 높이고자 한다. 위성의 효율적인

운영을 위해 위성과 단일 목표물을 고려한 새로운 운영요소(Operation Parameter)를 정의

하고, 이를 이용하여 위성의 운영효율성을 판단할 수 있는 운영효율성 지표(Figure of

Merit)를 정의한다. 상용 소프트웨어인 MATLAB과 STK의 연동을 통해 비선형 시뮬레이

션 기반의 수치최적화 기법을 적용하여 사용자의 요구사항을 만족하는 임무궤도를 재설

계함으로써 본 연구의 적용가능성을 확인하였다.

Key Words : Sun-synchronous Orbit(태양동기궤도), LEO Satellite(저궤도 위성),

Constellation(위성군), Operation Parameter(운영요소), Figure of Merit

(운영효율성 지표), Optimization(최적화)
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Ⅰ. 서 론

최근 우리나라에서 운영하는 지구 관측 위성

의 수 증가로 인해 한반도의 환경 및 재해 정보

등을 보다 신속하고 정확하게 얻을 수 있게 되었

다. 현재 한국항공우주연구원에서 운영 및 개발

중에 있는 다목적실용위성(KOrea Multi-Purpose

SATellite)시리즈는 서로 독립적인 임무궤도를 바
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Fig. 1. Morning/Afternoon Constellation

탕으로 설계되었다. 따라서 각 개별위성의 독립

적인 운영이 예상되며 이에 따른 인력 배치 및

지상국 가용장비의 분배가 예상된다. 그러나 여

러 대의 위성을 동시에 운영해야하는 상황에서

막연한 인력 및 장비의 보충은 비효율적이며 근

본적인 대안이 될 수 없으므로 자원의 효율적인

이용과 위성의 효율적인 운영을 위한 기술 개발

이 필요한 실정이다.

우리나라 및 우주 선진국들은 보유하고 있는

여러 대의 위성을 동시에 효과적으로 운영하기

위하여 다중위성 관제 기술의 표준화에 많은 관

심을 기울이고 있으며 다중위성의 효율적인 운영

을 위해 많은 연구를 진행하고 있다[1-4]. 다중위

성의 운영은 크게 위성 편대비행(Formation

Flying)과 위성군(Constellation)으로 나눌 수 있

으며 여기서 위성군이란 동일한 목적을 수행하기

위해 두 대 이상의 위성을 배치하여 운영하는 것

으로 흔히 알고 있는 Global Positioning

System(GPS), Fig. 1의 Morning/Afternoon

Constellation 등이 이에 해당한다[5-7].

현재 위성군 관제는 개별위성의 성능지표 및

안정성을 바탕으로 위성군 전체 성능지표의 향상

에 더 큰 목적을 두고 있다. 이를 위해 태양동기

궤도 위성을 하나의 위성군으로 설계하기 위한

연구[2]가 진행된 바 있으나 독립적으로 설계된

개별위성에 위성군 개념을 적용하여 연구한 사례

는 찾기 힘들다.

본 논문의 저자는 비선형 시뮬레이션 기반의

수치최적화 기법을 적용하여 태양동기궤도 위성

에 미치는 다양한 교란력을 고려함으로써 태양동

기성, 지상반복궤적과 같은 임무 요구사항을 더

정확하게 만족시켰다. 위성 지방시의 변화 최소

화, 특정 지상국과 교신시간 최대화와 같이 실제

위성 운영 시 현실적으로 운영되는 사항을 설계

에 반영하였다[8-10].

본 논문에서는 먼저 수치기반의 태양동기궤도

설계를 위해 고전적인 태양동기궤도 설계방법과

비선형 시뮬레이션기반의 수치최적화 방법을 적

용한 태양동기궤도 설계방법에 대해 기술한다.

다수의 태양동기궤도 위성의 효율적인 운영을 위

해 이미 독립적으로 설계된 여러 대의 태양동기

궤도 위성에 위성군의 개념을 적용하고, 태양동

기궤도의 설계 관점을 실질적인 위성운영의 측면

에서 위성-지상국-영상목표물의 관계로 재해석하

여 위성 운영의 효율성을 높이고자 한다. 이를

위하여 태양동기궤도위성 운영의 효율성을 고려

하기 위한 운영요소(Operation Parameter)를 정

의하였으며 위성 운영효율성을 판단할 수 있는

지표인 위성 운영효율성 지표(Figure of Merit)를

정의하고 분석하므로 다중 태양동기궤도 위성의

효율적인 운영 방안에 대한 방법론을 제시하고자

한다.

Ⅱ. 본 론

2.1 수치기반 태양동기궤도 설계

2.1.1 고전적인 태양동기궤도 설계

이상적인 태양동기궤도 위성은 궤도평면과 태

양시선사이의 각을 일정하게 유지하므로 지방시

가 항상 일정하게 유지되는 특성을 가지고 있다.

지방시는 지구 남반구에서 북반구로 올라갈 때

지구 적도면의 교점인 승교점에 의해 결정되며

지방시를 일정하게 유지하기 위해서는 승교점의

위치가 태양과 일정한 간격을 유지한 채 동일한

각속도로 변화하여야한다. 태양의 각운동속도는

1년을 기준으로 360도로 공전하므로 식 (1)과 같

이 특정한 값을 가진다[11].

 
deg

 deg (1)

승교점의 변화는 지구 중력장의 불균일성, 지

구 모양의 비대칭성, 태양과 달의 인력 등에 의

해 발생되며 특히 지구의 극반경과 적도 반경 차

이에 의한 J2효과가 가장 주된 요인으로 알려져

있다[12]. J2효과를 고려한 승교점 이동 각속도는

식 (2)와 같이 정의가 가능하다[11].
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








cos (2)

여기서 는 궤도 이심률, 는 지구의 2차

Zonal Harmonic 계수, 는 지구의 평균 적도

반경, 는 궤도의 장반경, 는 궤도경사각,

  는 궤도의 평균운동, 는 지구중력

상수를 나타낸다. 태양동기궤도의 설계는 식 (1)

과 (2)을 이용하여 식 (3)을 만족하는 궤도요소를

구하는 과정이다.

 


(3)

우리나라에서 운영 중인 지구 저궤도 위성의

경우, 28일 동안 지구를 409회 회전하면서 지구

관측임무를 수행한다. 이는 목표물을 주기적으로

재방문하여 동일한 목표지점을 관측하기 위함이

다. 일반적인 궤도의 주기는 근지점으로부터 근

지점까지의 주기를 의미하며, 적도를 통과하는

순간 결정된다. 궤도의 주기는 식 (4)와 같이 정

의가 가능하며, 지상반복궤도를 설계하기 위한

궤도의 주기와 회전수는 식 (5)와 같이 정의가

가능하다[11].

 





(4)






(5)

여기서, 는 궤도주기, 는 궤도 회전수, 

는 한 승교점 주기 이후의 지상궤적의 이동을 나

타낸다.

위성의 궤도 이심률이 매우 작을 때 지상반복

궤도의 고도와 경사각을 구하기 위해 궤도의 반

복 주기와 반복 회전수를 이용하며 위성의 초기

고도( )는 식 (6)과 같이 정의할 수 있다.

  


 (6)

여기서 는 지구의 상성주기(Earth’s Sidereal

Period)를 의미한다. 식 (6)에서 을 이용

하여 구한 궤도 장반경을 이용하면 식 (2)를 통

해 궤도 경사각의 계산이 가능하다[11].

2.1.2 비선형 시뮬레이션 기반의 수치 최적화

일반적인 최적화 문제는 성능지수를 최소화

또는 최대화함과 동시에 동적, 정적 구속 조건을

만족하는 설계변수를 구하는 문제로 정의되며

[13,14], 구속조건을 포함한 모든 수식은 수학적

Fig. 2. Nonlinear Simulation-based Numerical
Optimization Technique

으로 정의할 수 있어야한다. 본 논문에서 제안하

는 “비선형 시뮬레이션 기반의 수치최적화 기법”

을 적용하여 운영궤도를 최적화 할 경우, 지구의

대기밀도, 달과 태양의 인력 등의 교란력을 더욱

손쉽게 고려할 수 있다. Fig. 2은 “비선형 시뮬레

이션 기반의 수치최적화 기법”에 대한 개념도로

서 본 분야에서 널리 사용되는 상용 소프트웨어

인 MATLAB과 STK의 연동을 통해 운영궤도 최

적화를 수행하게 된다.

태양동기궤도 위성군의 운영궤도를 최적화하

기위해 사용된 MATLAB은 STK를 통해 얻은 위

성 운영과 관련된 정보들을 재처리하여 최적화

문제의 성능지수 및 구속조건 등으로 변환한다.

최적화 기법으로는 전역 최적해(Global Minimum)

를 찾는 직접탐색법의 일종인 패턴서치(Pattern

Search) 알고리즘을 사용하는데, 국소 최적해

(Local Minimum)가 많은 문제에서 최적의 해를

찾는데 적합한 알고리즘이다[15]. STK는 다양한

궤도전파기(Propagator)의 적용이 가능하며 위성

에 작용하는 여러 가지 섭동력을 고려할 수 있

다. 특히 본 논문에서 사용한 STK의 HPOP 궤도

전파기는 WGS84/EGM96모델을 사용하며 태양

과 달의 인력, 태양복사압, 지구자기장 등을 고려

할 수 있다[16].

비선형 시뮬레이션 기반의 수치최적화 기법을

적용하여 태양동기 지상반복궤도를 설계하기 위

해서 식 (7)와 같이 매 시간에 대해 J2효과를 고

려한 승교점 변화율( )을 구하고 태양동기궤도

를 설계하기 위해 식 (8)과 같이 성능지수를 정

의한다.

 
×   (7)

   


 (8)

한편 지상반복궤도 설계를 위한 요구조건을

도출하기 위해 최초 승교점 통과시각( )에서의

지상경도를 으로 정의하고 반복 주기 시간

동안 회 궤도 운동을 한다고 가정한다. 이러한
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Fig. 3. Local Time of Asecding Node

(Sun-synchronicity)

Fig. 4. Repeat Ground Track Orbit

요구조건들을 구속조건으로 정의하면 번째 승

교점 경도는 식 (9)와 같이 첫 번째 경도와 동일

해야하며, 번째 승교점 통과 시각( )은 식

(10)을 만족해야한다.

  (9)

   (10)

Figure 3은 최적화 후 얻은 궤도요소를 이용하

여 28일 동안 궤도 전파를 수행한 결과로서 최적

화 후 28일 동안 지방시의 변화가 거의 없이 일

정하게 유지됨을 확인할 수 있다. Fig. 4는 승교

점 경도에서 첫 번째 경도()와 28일 후 반복되

는 경도, 56일 후 반복되는 경도의 위치로 최적

화 결과가 구속조건을 만족함을 확인할 수 있다

[9,17].

2.2 태양동기궤도 위성군의 운영요소

태양동기궤도 위성의 운영에 있어 단순히 태

양동기성이나 지방시의 유지만이 중요한 것이 아

니라 실제 위성 운영의 측면에서 위성과 특정목

표물에 대한 관측 시간 및 지상국과 위성의 교신

시간도 중요한 요소이다. 본 논문에서는 지방시

(a) Contact Overlap / Contact Overlap Gap

(b) Access Overlap / Access Overlap Gap

Fig. 5. The Concept of Operation Parameter

와 태양동기성 유지와 같은 기존의 태양동기궤도

의 특성을 유지하면서 위성 운영효율성을 증가할

수 있도록 위성-지상국-영상목표물간의 관계를

고려하여 Fig. 5와 같이 4가지의 새로운 운영요

소를 정의하였다.

Figure 5에서 (a)는 3대의 태양동기궤도 위성

과 하나의 지상국간의 관계를 나타낸 것이며, (b)

는 3대의 태양동기궤도 위성과 하나의 특정 영상

목표물간의 관계를 나타낸 것이다. 위성군과 지

상국의 동시 교신 가능, 불가능 여부에 따라

Contact Overlap 및 Contact Overlap Gap을 정

의하고, 영상 목표물 동시 관측 가능 및 불가능

여부에 따라 Access Overlap 및 Access Overlap

Gap 개념을 도입하였으며 이를 Table 1에 정리

하였다.

지상국에서 여러 대의 위성을 각각 운영할 경

우, 각 위성에 대한 운영요소는 위성과 지상국,

영상목표물의 교신 또는 관측시간에 영향을 미치

나[8] 2대 및 3대의 위성에 대한 Overlap 및

Overlap Gap은 다중위성에 영향을 미치는 인자

로 확장 적용이 가능하다.

Figure 6과 7은 각각 2~3대의 태양동기궤도위

성의 중첩(Overlap)에 대한 정의를 나타내고 있

10.555
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Contact Overlap
다수의 위성이 특정 지상
국과 동시에 교신 가능한
경우

Contact Overlap
Gap

다수의 위성이 특정 지상
국과 동시에 교신 불가능
한 경우

Access Overlap
다수의 위성이 특정 영상
목표물을 동시에 관측 가
능한 경우

Access Overlap

Gap

다수의 위성이 특정 영상
목표물을 동시에 관측 불
가능한 경우

Table 1. The Definition of Operation

Parameter

Fig. 6. The Number of Cases for Overlap
and Overlap Gap (2-Satellite)

Fig. 7. The Number of Cases for Overlap

and Overlap Gap (3-Satellite)

다. 각각의 가로 막대는 Sat-A, Sat-B, Sat-C로 정

의된 태양동기궤도 위성이 지상국과 교신이 가능

또는 불가능한 시간을 나타내며, 영상목표물의

관측이 가능 또는 불가능한 시간을 나타낸다. 여

기서 세로선으로 표시한 것처럼 위성들의 시간이

중첩되는 부분이 Overlap이다. 다수의 위성이 동

시에 교신/관측가능 한 시간이 Overlap 이며, 동

시에 교신/관측이 불가능한 시간이 Overlap

Gap이다. 2대의 위성의 Overlap은 Fig. 6과 같이

4가지 경우의 수가 존재하며, 3대의 위성의

Overlap은 Fig. 7과 같이 16가지의 경우의 수가

존재한다.

2.3 태양동기궤도 위성군의 운영효율성 지표

여러 대의 위성이 동시에 운영될 경우 위성의

수와 운영요소를 어떻게 정의하느냐에 따라 Fig.

8과 같이 다양한 시나리오의 도출이 가능하게 된

다. 일반적으로 시나리오란 미래에 발생하는 이

벤트들이 가능한 집단을 의미하는 것으로 본 논

문에서 정의한 시나리오는 기존의 위성을 어떠한

관점에서 재배치할 것인지를 의미한다.

본 논문에서는 태양동기궤도 위성의 운영효율

성을 판단하기 위하여 위성 운영 효율성 지표

(Figure of Merit)의 개념을 도입하였다. 이는 수

요자의 요구사항을 반영하여 위성의 수, 운영요

소, 임무궤도 재설계 방법 등에 따라 다양한 시

나리오를 생성할 수 있고, 다양한 ‘위성 운영효율

성 지표’의 도출이 가능하다.

예를 들어 수요자의 요구사항이 위성과 지상

국의 교신시간을 최대화하는 것이라면 Fig. 8의

그림을 활용하여 몇 대의 위성이 지상국과 교신

을 최대화 할 것인지 정의할 수 있을 것이다. 또

한, 수요자의 요구사항이 2대의 위성이 하나의

영상목표물을 동시에 관측하는 시간을 최소화하

는 것이라면, 이를 성능지표로 활용하여 위성의

동시관측시간을 최소화할 수 있을 것이며, 이에

따른 부수적인 결과로 개별위성이 특정영상목표

물을 관측하는 시간이 늘어난다면 이는 동일한

조건과 시간에서 위성을 좀 더 효율적으로 운영

할 수 있는 한 예가 될 것이다.

Fig. 8. Figure of Merit and Scenario
Definition
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본 논문에서 언급되는 모든 위성은 태양동기궤

도 위성으로 태양동기성을 만족해야하며, 평균지

방시, 장반경 등의 설계 요구조건도 만족해야한다.

운영요소를 정의함에 있어 지상국 및 특정 영상목

표물에 대한 위치 정보와 위성에 대한 궤도 정보

는 상용프로그램인 STK를 통해 정의하였다.

2.4 태양동기궤도 위성군 운영궤도 최적화

본 절에서는 각각 독립적으로 설계된 2~3대의

태양동기궤도 위성에 비선형 시뮬레이션 기반의

수치최적화 기법과 운영요소의 개념을 적용하여

운영 효율성을 높일 수 있는 명목상 임무궤도를

재설계하고자 한다.

2.4.1 2대의 위성과 하나의 목표물

본 예제에서는 실제로 위성이 처한 모든 궤도

환경을 고려하기 위하여 STK의 HPOP 궤도전파

기를 이용하여 7일 동안 궤도 전파를 수행한다.

특정 지상국 및 영상목표물은 대한민국 대전으로

설정하고 2대의 태양동기궤도 위성 중 1대

(Sat-A)는 기동이 불가능하며 다른 한 대(Sat-B)

는 기동이 가능하다고 가정한다. 여기서 Sat-A는

10시 30분의 지방시를 가지며, Sat-B는 13시 30분

의 지방시를 가진다고 가정한다. Sat-B의 태양동

기성과 설계요구조건을 만족하기 위해서 아래 식

(11)~(13)과 같이 3가지의 구속조건을 사용한다.

min ≤ ≤ max (11)

 min    max (12)

 ≤ ≤  (13)

본 논문에서는 위성의 평균 장반경과 평균 지

방시 요구사항의 범위를 각각 ±10km와 ±15분으

로 정의한다. 위의 식 (11)은 태양동기궤도 위성

의 평균장반경에 대한 요구사항을 만족하고자 함

이며, 식 (12)는 평균지방시에 대한 요구사항을

만족하자 함이다. 또한 식 (13)은 승교점의 변화

율이 태양동기성을 만족하기 위한 구속조건이다.

설계 변수는 기동이 가능한 1대의 태양동기궤

도 위성(Sat-B)의 장반경, 경사각, 승교점, 평균각

으로 정의한다. 또한 성능지수는 아래 식 (14)와

같이 7일 동안의 Access Overlap으로 두 위성이

동시에 특정영상목표물을 관측하는 시간을 최소

화 하고자한다.

   (14)

Table 2는 최적화 전과 후의 Sat-A와 Sat-B의

최적화

전

최적화

후
비교

Sat

B

Contact (sec) 17,015 16,960 55 감소

Contact Gap

(sec)
587,780 587,840 60 증가

Access (sec) 25,082 24,650 432 감소

Access Gap

(sec)
579,720 580,150 430 증가

Sat

A

&

Sat

B

Contact

Overlap

(sec)

1,701 0
1,701

감소

Contact

Overlap Gap

(sec)

572,920 571,270
1,650

감소

Access Overlap

(sec)
5,799 0

5,799

감소

Access Overlap

Gap (sec)
559,950 554,580

5,370

감소

목표물: 대한민국, 대전
Latitude : 36.327 (deg)

Longitude : 127.433 (deg)

Table 2. Operation Parameter Comparison

Sat-B

최적화 전 최적화 후 비교

 (km) 7072.4303 7059.77 12.66 감소

 (deg) 98.1273 98.16 0.003 증가

 0 ⇔ 동일 -

 (deg) 0 ⇔ 동일 -

 (deg) 195 191.6 3.4 감소

 (deg) 20 97.2 77.2 증가

 (deg/day) 0.9823 0.9857
태양동기성

향상

 (hour) 13.45 13.25 구속조건 만족

Table 3. Orbital Element and un-synchronicity

Comparison

운영요소에 대한 것으로 최적화 후 성능지수인

Access Overlap Time이 0초로 위성이 동시에 영

상목표물을 관측하지 않는 시간은 감소하였으며,

각 위성이 영상목표물을 관측하는 전체 시간은

증가함을 확인하였다. 한편 최적화 후 두 위성이

지상국과 동시에 교신하는 시간인 Contact

Overlap Time이 감소하였는데, 이는 현재 예제

에서 지상국과 영상목표물이 동일한 장소이기에

나타나는 현상으로 지상국 또는 영상목표물을 어
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떻게 정의하느냐에 따라 개선이 가능하다.

Table 3는 Sat-A와 Sat-B의 궤도요소와 태양동

기성으로 최적화 후 승교점변화율( )과 평균지

방시( )가 0.9857(deg/day)와 약 13시 15분으로

태양동기성이 향상되었으며 설계요구조건을 만족

하는 궤도로 재설계되었음을 확인할 수 있다.

2.4.2 3대의 위성과 하나의 목표물

본 예제에서는 승교점 변화의 주된 요인인 J2

효과를 고려하여 30일 동안 궤도 전파를 수행하

였으며 특정 영상목표물은 대한민국 서울로 설정

한다. 3대의 태양동기궤도 위성 중 2대(Sat-A,

Sat-B)는 기동이 불가능하며, 1대(Sat-C)는 기동이

가능하다고 가정한다. 또한 Sat-A와 B는 앞서 정

의한 것과 동일한 지방시를 가지며, Sat-C는 6시

의 지방시를 가진다고 가정하였다. 뿐만 아니라

Sat-C의 태양동기성과 시스템 요구조건을 만족하

기 위하여 식 (11)-(13)의 구속조건을 사용하였다.

설계 변수는 기동이 가능한 1대의 태양동기궤도

위성(Sat-C)의 장반경, 경사각, 승교점, 평균각으

로 정의하였다. 성능지수는 식 (15)와 같이 30일

동안 3대의 위성이 동시에 특정 영상목표물을 관

측할 수 없는 시간을 최소화함으로서 한 대라도

더 자주 영상목표물을 관측하고자 하였다.

     (15)

Table 4는 최적화 전과 후의 Sat-C와 3대의 위

성의 운영요소에 대한 것으로서 운영궤도 최적화

를 통해 성능지수인 Access Overlap Gap Time

최적화

전

최적화

후
비교

Sat

C

Contact (sec) 206,357 204,873
1,484

감소

Contact Gap

(sec)
2,385,643 2,387,127

1,484

증가

Access (sec) 80,951 98,636
17,685

증가

Access Gap

(sec)
2,511,049 2,493,364

17,685

감소

Sat

A,B

&

Sat

C

Contact

Overlap

(sec)

15,723 15,948 225 증가

Contact

Overlap Gap

(sec)

2,109,613 2,111,890
2,276

증가

Access Overlap

(sec)
0 ⇔ 동일 -

Access Overlap

Gap (sec)
2,315,408 2,298,031

17,377

감소

목표물: 대한민국, 서울
Latitude : 37.5424 (deg)

Longitude : 126.935 (deg)

Table 4. Operation Parameter Comparison

Sat-C

최적화 전 최적화 후 비교

 (km) 6937.4828 6937.6842 0.2 증가

 (deg) 97.59 97.64 0.04 증가

 0 ⇔ 동일 -

 (deg) 0 ⇔ 동일 -

 (deg) 83 84.65 1.65 증가

 (deg) 0 160.11 160.11 증가

 (deg/day) 0.9797 0.9857
태양동기성

향상

 (hour) 6.01 6.12 구속조건 만족

Table 5. Orbital Element and Sun-synchronicity

Comparison

이 약 17,377초정도 감소하였다. 이는 3대의 위성

이 동시에 특정영상목표물인 서울을 관측할 수

있는 시간이 감소했다는 의미이며, 이와 더불어

Sat-C가 개별적으로 영상목표물을 관측하는 시간

이 증가함을 의미한다.

Table 5는 기동이 가능한 위성인 Sat-C의 궤도

요소와 태양동기성을 비교한 것이다. 최적화 후,

최적화 전에 비해 승교점변화율( )과 평균지방

시( )가 각각 0.9857(deg/day)와 약 6시 7분으로

태양동기성이 향상되었고 설계요구조건을 만족하

는 궤도가 재설계되었음을 확인할 수 있다.

Ⅲ. 결 론

본 논문에서는 독립적으로 설계된 개별 태양동

기궤도 위성에 위성군의 개념을 적용하여 실제 위

성운영의 측면에서 운영효율성을 증대시킬 수 있

는 방안을 제시하였다. 또한 위성 운영 시 현실적

으로 요구되는 사항을 임무 궤도 설계 단계에서

반영할 수 있는 방안을 제시하였다. 이를 위하여

태양동기궤도 설계 관점을 단순히 지방시나 태양

동기성만을 유지하는 것이 아니라 위성-지상국-영

상목표물의 관계로 재해석하여 다중 위성과 단일

목표물에 대하여 새로운 운영요소(Operation

Parameter)를 정의하였다. 특히 효율적인 위성의

운영과 2~3대의 위성을 연동하기 위하여 Contact

Overlap, Contact Overlap Gap, Access Overlap,

Access Overlap Gap과 같이 다중위성의 운영요소

를 정의하였으며 이러한 운영요소를 이용하여 위

성의 운영효율성을 판단할 수 있는 인자인 위성

운영효율성 지표(Figure of Merit)를 정의하였다.
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또한 상용 소프트웨어인 MATLAB과 STK의 연동

을 통해 비선형 시뮬레이션 기반의 수치최적화 기

법을 적용하여 2~3대의 위성에 대하여 사용자의

요구사항을 만족하는 임무궤도를 재설계하므로 본

연구의 적용가능성을 확인하였다.
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