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[요    약]

본 연구는 국가 초소형위성체계가 운용개념에 맞게 효과적으로 임무를 수행하기 위한 위성궤도요소 별 고려사항을 분석하고, 

통상적으로 활용되고 있는 워커 기법 대비 지상반복궤적 궤도의 위성배치 기법에 대한 성능을 비교한다. 위성궤도요소 분석에서

는 초소형위성군의 고도 후보군, 동결궤도를 통한 궤도 이심율 및 근지점 경도의 활용, 적절한 궤도 경사각 선정의 필요성, 동일한 

지상반복궤적을 비행하기 위한 위성군 배치 규칙 등을 제안한다. 이러한 분석 결과를 기반으로 지상반복궤적 궤도의 위성군 배치

는 워커 기법과 비교하여 재방문 성능 분석, 글로벌 커버리지 특성, 궤도 일관성 측면에서 우월성이 검증된다.

[Abstract]

This study analyzes considerations for satellite orbit elements for the national micro-satellite system to effectively perform its 

mission in accordance with the operational concept, and compares the conventionally used Walker method to improve the 

performance of the satellite constellation method of the repeating ground track orbit. In satellite orbit element analysis, altitude 

candidate values of micro-satellite system, use of eccentricity and argument of perigee through frozen orbit, necessity of selection 

of appropriate orbit inclination, and satellite phasing rules for flying the same repeating ground track orbit are proposed. Based 

on these analysis results, the superiority of the constellation method of the repeating ground track orbit compared to the Walker 

method is verified in terms of revisit performance analysis, global coverage characteristics, and orbit consistency. 

Key word : Micro-satellite system, Repeating ground track orbit, Walker method, Revisit performance, Orbit consistency, 

Satellite constellation.
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Ⅰ. 서  론

2020년대에 접어들면서 위성 개발의 추세가 위성의 크기와 

수량적 측면에서 패러다임이 변화되고 있다[1]. 위성의 크기 면

에서는  Nano급이나  Micro급 위성의 개발 및 운용이 급증하고 

있고 운용면에서는 위성 임무의 다양성이 증가하고 있다. 특히 

기존의 주류를 이루었던 중소형급 위성보다 기술집약적으로 

작은 크기 위성의 활용성이 증대되면서, 저비용 다수위성을 이

용한 위성군의 필요성이 크게 요구되어지고 있다. 가장 대표적

인 사례가 우주나라에서 추진중인 40여기로 구성된 국가 초소

형위성체계 사업이다. 이 사업의 목적은 특정지역에 대한 감시

정찰능력 강화를 위해  SAR(Synthetic Aperture Radar,  합성개

구레이다) 탑재체 위성을 활용하여 특정지역을 주기적으로 관

측하며, 관측주기는 지휘관의 결심주기와 맞물려 지휘통제체

계를 최적화는데 목적이 있다[2].

본 연구는 이러한 초소형위성체계가 운용개념에 맞게 효과

적으로 운용하기 위해 고려해야 할 위성궤도요소의 특성을 상

세히 분석하고, 이를 기반으로 위성군 배치기법 적용에 따른 장

단점을 비교 분석하였다.  논문의 구성은 다음과 같다. 2장에서

는 초소형위성체계의 운용개념을 살펴보고, 3장에서는 위성군 

궤도설계를 위한 6개의 궤도요소의 특징을 면밀히 분석하였으

며 4장에서는 잘 알려진 Walker 기법과 지상반복궤적 궤도 배

치기법의 모의실험결과를 비교 분석하였다. 5장에서는 본 논문

의 결론 및 향후 연구방향에 대해서 설명한다. 

Ⅱ. 초소형위성체계 운용개념

지난  수십년 동안 아시아 태평양 지역안보는 냉전, 북한의 

핵개발, 각국의 군사력 증강, 미·중 갈등 심화 등의 다양한 상황

속에서 역동적으로 변해왔으며, 이러한 안보환경은 전통적인 

지역적 위협의 성격을 광범위하고, 다양하며, 불특정적인 글로

벌적 성격으로 변화시키고 있다. 이러한 지역적 위협의 변화에 

효과적으로 대응하기 위해서는 임의의 장소와 시간에서 발생

될 수 있는 위협에 대해 신속한 작전수행이 가능하도록 지휘통

제체계를 구축하는 것이다. 군사적 목적뿐만 아니라  기업 등에

서 많이 사용되는 OODA(Observe, Orient,  Decide, Act) 루프의 

활용은 이와같은 요구사항을 충족시킬 수 있다. OODA  루프는 

미공군의  F-16 조종사인 존보이드 대령이 다양한 비행작전환

경에서 적과 싸워 이길 수 있는 효과적인 적략의 일환으로 개발

한 개념으로, 다양하고 불확실한 환경에서 개인과 조직이 승리

할 수 있는 전략으로 널리 알려줘 있다. 

초소형위성체계는 지역적 위협에 대한 우주자산의 신속한 

전력투사를 위해 위성군을 활용한 감시정찰능력 강화를 통해 

OODA 루프를 최적화하는데 목적이 있다. OODA 루프는 Inner 

루프와 Outer 루프로 구성된다. Inner 루프는 관찰→인식→결심

→관찰의 순환구조를 따르며, Outer 루프는 관찰→인식→결심

→행동의 순환구조로 이루어진다. 이러한 순환과정은 위협의 

불확실성 등으로 최소 1~2회 이상 반복된다. 특히 Inner 루프의 

경우는 지연요소가 적고, 불완전한 정보이지만 빠른 루프를 통

해 신속한 의사결정 지원이 필요한 특징을 가지고 있다. 

초소형위성체계의 운용목적은 평균재방문주기와 Inner 루

프를 맞물려 적시적인 정보수집을 할 수 있도록 결심주기를 최

적화하는데 있다. 그림 1에서 보는 바와 같이, 임의의 지역의 관

심표적에 대한 위성군의 감시정찰 사이클을 보면, 위성영상을 

촬영하는데 약 5~10분이 소요되고, 이를 지상수신소에서 수신

처리하는데 약 5분이 걸린다. 다음 단계로 결심주기의 중요한 

변수 역할을 하는 표적의 판독·식별의 단계는 일반적으로 수시

간에서 수일이 요구된다. 그러나, 이러한 지연시간을 인공지능, 

빅데이터 등을 활용해 수분내로 단축하는 것이다. 마지막 단계

로 지휘관이 표적화 및 결심을 하는데 약 15분이 소요된다. 따

라서, 위성군의 감시정찰주기와 지휘통제체계를 맞물리기 위

해서는 최소 약 30분 + 가 필요하다.

Ⅲ. 초소형위성체계 위성궤도 분석

본 절에서는 전술한 초소형위성체계의 운용개념을 달성하

기 위해 고려되어야 할 6개의 위성궤도요소     

별 특성을 분석한다.

3-1 궤도 장반경 ()

위성궤도의 근지점과 원지점의 평균값으로, 원궤도의 경우

는 지구 중심과 위성과의 거리를 나타낸다. 궤도 장반경은 위성

군의 고도를 의미하며 위성군의 궤도배치 방법이 워커(Walker) 

기법을 활용하느냐 지상반복궤적(repeating ground track) 궤도

를 사용하느냐에 따라 위성군 운용의 재방문성능 및 임무목적 

달성에 중요한 요소로 작용한다. 

   워커 기법은 지구의 구면체에 대해서 지구의 회전을 고려하

그림 1. Inner 루프의 영상획득 순환구조

Fig. 1. Decision cycle of inner loop
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지 않고 위성궤도를 일정한 간격으로 균등하게 배치하는  방법

으로, 경사각 , 전체위성수 , 궤도면수 , 위성간의 위상차 

로 구성된 위성배치 파라미터  에 고도의 정의가 포

함되지 않는다. 따라서, 임무설계자는  워커기법 적용을 위한 

위성궤도 설계시 탑재체의 성능 등을 고려하여 고도를 임의로 

설정을 한다. 이러한 이유로 지표면상의 관측표적과 위성간의 

상관관계는 크게 중요한 요소로 작용하지 않는다.

다른 한편으로, 지상반복궤적 궤도의 고도는 지구와 위성의 

회전 각속도 비인 궤도주파수 로 정의한다[3].

                             ⊕                              (1) 

여기서 은 위성의 평균운동, 는 평균운동의 변화량 , 는 

근지점의 변화량, ⊕는 지구의 회전속도, 는 승교점의 변화

량이다. 공식 (1)에서 각  섭동 항은 다음과 같다.       

                              


 

 


cos                         

(2a) 

                         


 

 


 sin                  (2b)

        


 

 


  cos           

(2c)

공식 (2)에서   이고, 는 지구반경이며, 

=0.00108263이다. 궤도주파수 는 nodal day 와 위성의 회전

수 간의 분수로 이루어진다.

                                      


                                               (3) 

공식 (3)에서  는 서로소인 자연수이다. 그리고, 지상반복

궤적의 고도는 임의의 초기고도 설정으로부터 수치적인 반

복과정을 통해  의 함수로 쉽게 구할 수 있다.

                  


 





 ⊕ 





 



         (4) 

   표 1은 초소형위성체계 사업 추진 간에 현재 고려되고 있는 

운용고도 범위인 ±  구간에서 를 1~36일 사이로 

하였을 때 지상반복궤적 궤도  에 대한 고도 후보군을 

보여준다. 궤도주파수의 특성을 좀 더 살펴보면, nodal day 

는 지상반복궤적이 반복되는 시간을 의미하며, 이는 임무운용

자가 초소형위성군의 관측 표적영상을 주기적으로 획득 및 분

석할 수 있는 기간과 동일하다. 즉 임무운용자의 임무분석기간

이다. 

     

15 1 490.4813 419 28 501.7853

254 17 509.1227 434 29 501.3948

269 18 508.0840 449 30 501.0303

284 19 507.1549 464 31 500.6894

299 20 506.3190 479 32 500.3699

314 21 505.5629 493 33 509.6894

329 22 504.8757 494 33 500.0698

344 23 504.2484 509 34 499.7873

359 24 503.6734 523 35 508.5885

374 25 503.1446 524 35 499.5210

389 26 502.6566 539 36 499.2695

404 27 502.2048

표 1. 초소형위성체계의 지상반복궤적 고도 후보군 

Table 1. RGT orbit altitude candidate group 

표 1에서 임무분석기간이 가장 짧은 고도는   

(      )인 490.4819km이며 다른 궤도주파수는 17

일 이상의 임무분석기간을 가진다. 초소형위성체계의 운용개

념인 표적에 대한 징후감시 목적을 고려해 볼 때 짧은 임무분석

기간이 중요하며, 임무고도 500km 부근에서 어느정도의 임무

분석기간을 가지고 초소형위성군을 운용할 것인가는 임무운용

자가 임무고도를 결정하는데 중요한 요소이다.

3-2 이심률과 근지점 경도

초소형위성군의 궤도설계시 이심률과 근지점 경도는 동시

에 고려되어야한다. 이심률은 위성궤도의 찌그러짐 정도를 나

타내며, 근지점 경도는 궤도면내에서 근지점의 방향을 의미한

다. 일반적으로 지구관측위성의 궤도설계는 통상적으로 원형

궤도를 추구한다. 그러나, 실제 임무시 완전한 원형궤도의 운용

은 제한적이다. 이에 대한 해결방안으로 동결궤도(frozen orbit)

를 운용하는 것이다.

동결궤도는 이심률과 근지점 경도의 장기적인 변화가 없는 

특징을 가진다. 동결궤도의 설계는 주어진 장반경과 경사각에 

의해 다음의 비선형 섭동방정식을 만족하는 이심률과 근지점    

경도의 값의 선택에 의해 구해진다[4]. 




 









 sin  cos  


    (5a)  




 









 


    



sin 


 sin 




  sin   


  cos 

(5b)  

그공식 (5)에서  값은 -2.5327×이며, 근지점 경도 값은 

및 일 때 이심률의 섭동 변화가 0이 되는 것을 확인
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할 수 있다.

그림 2. 동결고도 이심률 및 근지점 경도

Fig. 2. Eccentricity and argumetn of perigee of 

frozen orbit

고도 (km) 경사각∘ 이심률
근지점 

경도
시간 (일)

490.4813 43 0.0007 90 1,000

표 2. 초소형위성군 동결고도 모의실험 제원

Table 2. Frozen orbit simulation data

그림 2는 표 2의 초소형위성군 제원에 대한  동결궤도의 이심률

과 근지점  경도간의 변화를 보여준다. 궤도요소의 진화는 초기 

값       로 부터  시계방향으로 회전하며,  

본  궤도제원의 동결궤도 이심률은  근지점 경도 에 대하여  

0.00074 이다. 

그림 3. 유전자 알고리즘에 의한 BMOA 9개 표적에 대한   

       최대 접근횟수를 가지는 궤도주파수 및 경사각 최적해

Fig. 3. Orbit frequency and Inclination optimization solution  

  with maximum number of accessess to BMOA 9    

  targets by genetic algorithm

3-3 궤도 경사각

위성의 궤도 경사각은 적도면과 궤도면이 이루는 각으로, 초

소형위성체계의 주요 관심 표적들은 지구의 중위도 부근에 위

치하고 있어 효과적인 표적 관측을 위해서는 경사각 선정이 중

요하다. 일반적으로 경사각은 표적의 위도 +∼로 설정 시 

관측표적에 대해 최적의 재방문 성능을 가진다[5].

그림 3은 북한 지역의 9개 BMOA(Ballistic Missile Operation 

Area)에 대해서 MATLAB 기반의 유전자 알고리즘과 상용프로

그램인 STK(Systems Tool Kit) 연동을 통해 구한 최대 접근횟

수(access number)를 가지는 경사각을 찾은 결과이다. 그림 3에

서 보는 바와 같이 대략적으로 각 표적의 위도 + 정도의 경

사각을 최적해로 찾는 것을 확인할 수 있다. 

본 절에서는 위성군 배치시 표적의 분포에 따른 경사각의 영

향을 보다 더 상세히 살펴보고자 한다. 통상적으로 임무운용자

는 워커 기법 등을 활용하여 위성군 배치를 할 때 표적을 모두 

관측할 수 있는 하나의 경사각을 선택한다. 하지만, 지구 표면

상에 투사된 위성궤도의 지상궤적은 횡적으로 대칭적이지만 

종적으로 비대칭적인 특성을 가지고 있어, 표적이 적도쪽으로 

위치할수록 재방문 성능이 저하된다. 이러한 기하학적 특성 때

문에 위성군 배치시 하나의 경사각을 사용하는 것은 넓게 분포

된 표적의 재방문 성능 에 영향을 미친다. 

그림 4는 경도 ∼, 위도 ∼사이에 균일

하게 분포된 랜덤 표적(30,50,70,100개)에 대해 1~8개의 표적군

으로 그룹화하여 위성배치하였고, 이에 따른 표적별 원하는 평

균 재방문주기 30분 달성을 위한  최적의 위성 수 결과를 보여

준다.  최적의 위성수 도출은 MATLAB의 최적화 내장함수를 

활용하였다. 위성군 설계를 위한 지상반복궤적 궤도는 

     이고, 경사각은 군집화된 표적 그룹의 최상

위 표적 위도 + 로 설정하였다. 그리고, 위성군의 SAR  탑재

체의 고도각(elevation angle)은 ∼로 가정하였다.

  

그림 4. 표적 그룹화(G = 1,...,8)에 따른 위성수 

Fig. 4. Number of satellites by target group(G=1,...,8)

그림 4는  축인 표적 그룹의 수 G에 따른 최적의 위성 수(

축)를 보여준다.  G=1의 경우 전체 표적의 수와 무관하게 각 표

적의 재방문성능 30분 달성을 위해 87대의 위성이 필요하다. 

이 결과는 워커 위성배치기법과 같이 별도의 그룹화 없이 동일

한 경사각으로 위성배치를 할 경우, 각 표적 별 재방문 성능 달
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성을 위해 필요 이상으로 과도한 위성수가 요구된다는 의미이

다. 반면에 표적의 그룹핑, 즉 G값이 증가함에 따라 재방문 성

능 달성을 위한 위성수는 점차적으로 감소한다. 또한 G=3~5 이

상에서 위성수가 65 + α 정도의 최적 위성수 해가 유지되는 것

을 관찰할 수 있으며, 이는 표적 그룹을 더 증가하더라도 위성

수는 3~5개의 군집화 수준을 유지한다는 의미이다. 결과적으

로 표적을 고려한 위성배치 시 표적의 분포형태에 따라 다르지

만 하나의 경사각을 사용하는 것보다 지상궤적의 기하학적 특

성을 고려하여 다수의 경사각을 활용하는 것이 위성수를 줄이

는데 도움이 된다.

3-4 승교점 경도및 평균 근점이각

승교점 경도는 적도면 내에서 춘분점과 승교점 사이의 각이

고, 평균 근점이각은 특정시간에서 위성의 위치를 의미한다. 승

교점 경도와 평균 근점이각은 효과적인 위성군 배치를 위해서 

상호 밀접한 관계가 있다. 워커 기법의 경우는 지구의 구면체에 

대해 위성군을 일정한 간격으로 균등하게 배치하는 것이 목적

이기 때문에 승교점 경도 및 평균 근점이각의 값이 전체 위성수

와 궤도면 수에 의해 결정이 된다. 

반면에, 지상반복궤적의 궤도를 활용할 경우 효과적인 위성

군 배치 방법은 재방문 성능 향상 및 궤도 일관성 확보를 위해 

위성군이 동일한 지상반복궤적을 비행하도록 설계하는 것이

다. 이를 위해서는 다음의 위성궤도 주기조건(periodic 

condition)을 만족해야한다[3].

              




⊕ 

 ⊕ 
                   (6) 

공식 (6)에서 는 위성의 궤도주기이다. 또한, 공식 (6)은 다음

과 같은 간단한 관계식을 갖는다.

                                                                              (7) 

그리고, 공식 (7)을 개의 위성이 동일한 지상반복궤적을 비

행하도록 하는 위성배치규칙으로 표현한다면 다음과 같다.

                                 (8a) 

                      


                         (8b) 

그러나, 공식 (8)은 위성군이 동일한 지상반복궤적을 비행하도

록 설계하기 위해서는 위성수(k개) 만큼 궤도면이 필요하다는 

제한사항을 가진다. 이러한 제한사항을 해결하기 위해 지상반

복궤적의 궤도 배치규칙에 상대적 궤도호환성(relative orbit 

compatibility)의 원리를 적용하여 워커 기법과 동일한 형태로 

위성수 를 균등하게 배치를 할 수 있다. 관련된 위성배치규

칙은 다음과 같다.

                           


                             (9a) 

                       


                            (9b) 

공식 (9)의 위성배치규칙은 위성군이 워커 기법과 같이 지구

중심관성좌표계(ECI : Earth-Centered Inertial)에서 균등한 간격

으로 배치되면서, 동시에 워커기법과 다르게 지구중심지구고

정좌표계(ECEF : Earth-Centered Earth-Fixed)에서도 동일한 지

상반복궤적을 갖는다. 공식 (9)는 워커 기법과 글로벌 커버리지 

특성 및 궤도 일관성 비교 분석을 위해 5장에서 활용될 것이다.

Ⅳ. 궤도설계 최적화 문제

본 절에서는 초소형위성체계의 재방문 성능을 향상시키기 

위해 최적화 문제를 적용할 시 고려되어야 할 사항에 대해서 살

펴보고자 한다. 일반적으로 워커 기법[6,7]을 활용하여 최적화 

문제를 적용할 경우, 궤도면[8], 위성수[9,10], 커버리지 성능

[11] 등을 고려하여 최적해를 찾는 연구노력이 수행되어져 왔

다. 그러나, 워커 기법의 경우는 지상반복궤적 궤도와 다르게 

대상 관측 표적에 대해 지상궤적이 편류되는 것을 허용하기 때

문에 일관성 있는 접근 횟수(access number) 기반의 최적화 문

제 적용이 어렵다. 반면에, 지상반복궤적 궤도는 임무분석기간 

동안 대상 표적에 대해 일관성 있는 궤적과 접근성을 반복적으

로 가지기 때문에 다양한 최적화 문제를 적용하는데 유용하다.

통상적으로 지상반복궤적 궤도는 관측 표적에 대한 접근 횟

수가 반복적인 특성을 가지고 있어, 하나의 표적에 최적화 설계

를 한다면 해당 표적에 대한 명백한 접근 (apparent access, ) 

횟수와 다른 표적에 대한 상대적 접근(relative access, 

≠) 횟수의 총합으로 접근횟수가 계산되어 진다[12]. 이

러한 상관관계는 표적과 위성의 일련번호   ⋯라 

할 때, 표 3과 같이  ×  접근 매트릭스(access matrix)로 나

타낼 수 있다.

그림 5.  ×  접근 매트릭스 

Fig. 5.  × access matrix

그림 5의 접근 매트릭스는 각 표적별 재방문 성능 달성을 위

한 최적의 위성수를 구하기 위한 선형연립방정식의 형태로 활

용이 가능하다. 따라서, 표적별 원하는 재방문 성능 달성을 위
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한 위성수는 부등식(inequality) 제한조건이 있는 최적화 문제로 

풀수 있으며, 일반적인 목적함수는 전체 위성수 조합을 최소로 

하는 관계식의 형태를 가진다.

                                     
  



                                         (10) 

그리고, 구속조건은 다음과 같다.

                          
  



 ≤                            (11) 

공식 (11)에서 아래첨자 는 위성과 표적의 일련번호가 같은 것

을 의미하며, 는 각 표적별 원하는 평균재방문 성능지수로 

다음과 같이 계산을 한다.

                                

∙
                                   (12)   

여기서, 은 원하는 평균재방문시간(분)이다.

Ⅴ. 초소형위성체계 궤도설계 비교분석

본 절에서는 전술한 초소형위성체계 임무 설계 시 고려되는 

각 궤도요소의 특성을 기반으로 워커 기법과 지상반복궤적 궤

도 배치기법에 대해 재방문 성능, 글로벌 커버리지 특성, 궤도 

일관성 측면에서 상호 비교분석을 한다.

5-1 재방문 성능 분석 

북한 지역의   BMOA 9개 표적에 대해 지상반복궤적 궤도 

최적화 설계를 하였고, 이 결과와 워커 기법 간에 평균 재방문

주기 및 재방문 성능의  contour 분포 특성을 비교 분석하였다.  

지상반복궤적 궤도의 최적화 해는 MATLAB의 내장함수인 

‘ga’ 유전자 알고리즘과 상용프로그램인 STK(Systems Tool 

Kit) 기반으로   의 고도에 대해 총 28개의 위성 조합 (7, 0, 

1, 1, 7, 4, 5, 0, 3)을 구했으며, 워커 기법은 유사한 임무조건을 

가지도록 28대의 위성에 대해 동일한 SAR(Synthetic Aperture 

Radar)센서 제원으로 고도 490km, 위성배치 파라미터는 

  로 설계하였다.

그림 6에서 보는 바와 같이, 지상반복궤적 궤도의 최적화 설

계는 9개 표적에 대해 평균재방문주기 30분 이내로 유지되는 

반면, 워커 기법의 경우는 #5, 6, 8 표적은 지상궤적의 상단 부

분에 위치하고 있어 30분 이내의 평균 재방문 주기 달성이 가능

하지만 하단부분에 위치한 표적의 경우는 목표 재방문 성능을 

달성하지 못한다. 이는 위성 궤적의 상단 부분은 조밀하고 하단

부분은 넓어지는 기하학적 특성이 원인이다. 이러한  특성은 그

림 7의 재방문 성능 contour  분포를 보면 더 명확히 확인이 된

다. 워커 기법은 재방문 성능 분포가 횡적인 띠의 특성을 보이

는 반면 지상반복궤적 궤도는 각 표적에 위성궤적이 맞춤화되

어 재방문 성능이 좋은 부분은 표적부분에 일치되어 분포되는 

것을 볼 수 있다.

그림 6. 두 위성배치기법의 평균재방문주기 비교 결과

Fig. 6. Comparison of the average revisit time of the 

two methods

그림 7. 재방문 성능 contour 비교 결과 :

       좌) 지상반복궤적 궤도 배치기법 우) 워커 배치기법

Fig. 7. Revisit performance contour comparison result

       left) RGT method right) Walker method

5-2 글로벌 커버리지 특성 분석

본 절에서는 위성군의 글로벌 커버리지 특성 분석을 위하여 

공식 (9)의 위성배치규칙을 활용한 지상반복궤적 궤도설계와 

워커 기법 간의 재방문 성능 민감도를 STK의 Figures of Merit 

결과를 통해 비교하였다. 두 기법의 공통된 특징은 위성군이 구

면체 상에 균등하게 분포되면서 대칭적인 특성을 가진다. 이러

한 특성을 활용하여 유사한 고도를 가진 두 기법의 특정 궤도에 

대해 하나의 표적을 동일한 경도상에 ∼까지 간격으

로 표적의 위도를 변경하면서 두 기법 간의 평균 재방문 주기 

및 시스템 응답주기 값을 비교하면서 글로벌 커버리지  특성의 

민감도를 분석하였다.

그림 8a를 보면, 평균재방문주기는 두 기법간 상대값들이 전

반적으로 0~400초 이내로 유지되나, 워커 기법의 경우 저위도 

표적에 대해 상대값의 차이가 다소 큰 것을 확인할 수 있다. 그
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리고, 그림 8b의 시스템 응답주기는 워커 기법의 경우 지상반복

궤적 궤도 대비하여 특정 위도에서 상대값이 틔는 현상이 나타

나는데 이는 다음 절에서 설명될 위성궤도의 궤도 일관성 영향

으로 분석이 된다.

그림 8a. 평균 재방문주기 민감도 비교

Fig. 8a. Average revisit time sensitivity comparison

그림 8b. 시스템응답주기 민감도 비교

Fig. 8b. System response time sensitivity comparison

5-3 궤도 일관성 분석

본 절에서는 두 기법간의 궤도 일관성을 비교한다. 비교 분

석을 위하여 표 3에서 보는 바와 같이 평균 근점이각을 제외한 

모든 조건을 동일하게 설정하였다. 즉, 8개의 궤도면에 3개의 

위성을 균등하게 배치하였다.

지상반복궤적 궤도 제원 워커 기법 제원

       

43 24 44 3 43 24 8 1

표 3. 두 기법간 모의실험 제원(고도 : 597.7558km)

Table 3. Smulation data of two methods(altitude:

597.7558km)

공식(9)에 의해 설계된 지상반복궤적 궤도는 24개의 위성이 8

개 궤도면과 1개의 지상반복궤적을 가진다. 반면에 워커 기법

은 24개의 위성이 8개의 궤도면과 8개의 지상반복궤적을 가진

다. 두 기법의 차이는 그림 9a에서 보는 바와 같이 동일한 승교

점 분포를 가졌더라도 평균 근점이각의 분포가 다르기 때문에 

궤도설계의 특성이 다르게 나타난다. 그림 9b는 두 기법 간의 

궤도 일관성의 차이를 명확히 확인할 수 있다. 하나의 특정 표

적(경도 127.978°, 위도 37.5665°)에 대해 지상반복궤적 궤도

의 고도각은 임무분석기간 동안 3개의 값을 주기적이고 반복

적으로 가지는 반면에, 워커 기법은 표적 접근 시 마다 고도각

이 계속하여 변화가 되는 것을 볼 수 있다. 이는 워커 기법 대비 

지상반복궤적 궤도 설계가 궤도 일관성 면에서 우수한 성능을 

가진다는 것을 입증하는 것이다.

그림 9a. 승교점 경도와 평균 근점이각의 분포

Fig. 9a. Distribution of ascending node and mean     

        anomaly

그림 9b. 임무분석기간 동안 두 기법의 고도각 비교

Fig. 9b. Comparison of elevation angles of the two      

        methods during the mission analysis period

Ⅵ. 결  론

본 연구에서 초소형위성군 운용을 위한 6개 궤도요소에 대

한 세밀한 분석을 수행하였다. 궤도 장반경의 경우는 고도 선정
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시 임무분석기간을 고려하는 것이 중요하며, 특히 1~36일의 임

무분석기간에서 가장 짧은 임무분석기간을 갖는 궤도주파수는 

=15인 490.4813km로 확인되었다. 궤도 이심률 및 근지점 경

도는 동결궤도의 활용이 중요하며, 궤도주파수 =15를 활용시 

근지점 경도  90°에서 이심률은 0.00074이다. 그리고 궤도 경사

각의 경우는 관측 표적의 분포를 고려하여 최상위 표적 위도 + 

4°가 추천되며, 표적에 대한 효과적인 재방문 성능을 발휘하기 

위해서는 하나의 경사각보다는 3~5개의 경사각 활용이 유리하

다. 또한, 본 연구에서 제안하는 승교점 경도와 평균 근점이각

의 위성배치규칙을 활용하여 위성군이 동일한 지상반복궤적을 

비행할 수 있도록 설계가 가능하다. 

이러한 분석결과를 기반으로, 위협에 대한 징후감시를 목적

으로 하는 초소형위성체계 운용개념 달성을 위해 지상반복궤

적 궤도의 활용이 효과적이다. 통상적으로 사용하는 워커 기법

의 경우는 표적에 대한 지상궤적의 편류를 허용하기 때문에 일

관성 있는 표적 관측이 제한되어, 지상반복궤적 궤도의 활용으

로 이러한 단점을 보완할 수 있다. 지상반복궤적 궤도는 워커기

법 대비 표적별 최적화 기법 적용이 우수하여 표적의 재방문 성

능 향상을 위한 맞춤화된 궤도설계가 가능하다. 또한, 글로벌 

커버리지 측면에서 평균재방문주기 및 시스템응답주기의 민감

도가 우월하고, 궤도일관성 면에서 탁월한 성능을 보여준다.
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