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1. 서  론 

 

 우주비행체간의 상대 궤도 운동을 

결정하는 상대 운동 방정식은 우주비행체의 

궤도를 결정하는 이체 방정식으로부터 유도된다. 

이렇게 얻어진 상대 운동 방정식은 이체 

방정식에 내재된 비선형 항으로 인해, 비선형 

미분 방정식으로 표현되며 해석적인 해를 

구하는 것이 불가능하다. 1960 년대 초, 

Clohessy 와 Wiltshire 는 기존의 상대 운동 

방정식에 두 가지 가정을 적용하여 방정식을 

선형화하였다. 이 방정식은 CW 방정식 또는 

힐스 방정식(Hills Equations)으로 불린다. 이 

연구 결과에 따라, 주위성을 원점으로 하는 

비관성 회전 좌표계에서의 부위성의 위치와 

속도를 시간의 함수로 구할 수 있게 되었다. 

이는 위성 간 도킹이나 랑데부와 같은 위성 

정렬 비행의 해석적인 해를 얻는 데, 기본적인 

방정식으로 사용되었다[1]. 

 위성 간 움직임을 예측하고 제어하는 위성 

정렬 비행(satellite formation flying)은 위성 

배치(satellite formation configuration)와 위성 

제어(satellite formation control)로 크게 나뉠 

수 있다. 위성 배치는 위성 정렬 비행의 다양한 

미션을 달성하기 위해 요구되는 부위성의 초기 

위치 및 속도를 찾는다. CW 방정식을 이용하면 

상대 원형 궤도나 투영 원형 궤도와 같은 

미션을 수행하기 위한 부위성의 초기 상대 위치 

및 속도를 해석적으로 구할 수 있다[2]. 위성 

제어는 위성 배치 연구를 통해 계산된 목표 

위치와 속도를 추력기 등의 제어 입력을 

이용하여 추종하는 알고리즘을 연구하는 

분야이다. 제어 알고리즘에 사용되는 제어 

변수에 따라 ECI(Earth-Centered Inertial 

frame)에서 계산되는 목표 위치와 속도를 

최적화 알고리즘을 통해 계산하는 방법, 궤도 

6 요소(six orbital elements) 방정식을 선형화 

한 후 해석적인 해를 구하는 방법[3] 등이 

있다. 

 본 논문에서는 궤도 6 요소를 제어 변수로 

사용하여 위성 정렬 비행을 제어한다. 궤도 

6 요소 방정식(Gauss’s variational equations) 

을 선형화하여 임펄스 방식의 추력기를 

가정한다. 기존의 궤도 6 요소를 통한 제어 

알고리즘에 시간(time) 요소를 추가하여 연료 

소모를 줄이는 방법을 연구하였다.  

 

2. 궤도 6 요소 방정식(Gauss’s Variational 

Equations) 

 

 궤도를 돌고 있는 우주비행체는 ECI 나 

ECEF 와 같은 좌표계에서 나타내는 위치와 속

도로 궤도가 결정된다. 궤도 6 요소는 위성의 

궤도를 나타내는데 궤도면의 오일러각, 모양 등 

기하학적인 면을 고려하여 위성 궤도를 결정한

다. 위성의 위치 및 속도로 궤도를 결정할 때에 

비해, 변수 값을 통한 위성의 궤도 상태 유추가 

더 편하며 독립 변수(independent variable)가 

하나라는 장점이 있다. 

 식 (1)은 궤도 6 요소의 미분 방정식으로 

Gauss’s Variational Equations 라 한다. 위의 

방정식의 선형화를 통해 각 궤도 요소 수정에 

필요한 임펄스 ( , , )r hV V VθΔ Δ Δ 를 구할 수 있다. 

 



(1) 

 

3. 위성 정렬 비행 제어 
 

    본 장에서는 Schaub[3]에 의해 제안된 궤

도 6 요소 수정 알고리즘을 간단히 설명한다. 

식 (1)을 선형화한 방정식과 총 세 번의 임펄스

를 이용하여 궤도 6 요소를 수정하고 원하는 궤

도를 얻을 수 있다.  

 

궤도면 각도(orbit orientation) 제어 

 

 궤도 평면의 오일러각은 , iΩ 에 의해 결정

되며 각각은 특정 (true latitude)cθ 에서 궤도면

에 수직한 임펄스 hvΔ 로서 수정될 수 있다. 
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 식 (2)는 임펄스 hvΔ 로 인한 궤도면의 각

도 변화를 나타낸다. 식 (3)은 , iΩ 을 모두 수

정할 수 있는 특정 각도 cθ 와 필요한 임펄스 

크기를 나타낸다. 
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 한편, hvΔ 는 궤도면의 오일러각 중 하나인 

ω 도 변화시키는데, 식 (4)와 같다. 

 

 ( ) coshv iωΔ Δ = − ΔΩ  (4) 

 

궤도 모양 및 위치 제어( , , ,a e Mω ) 

 

 궤도 모양(shape)은 궤도면의 각도를 맞춘 

후 수정된다. 제어 변수를 두 개씩 쌍으로 묶어 

원지점 (apogee)와 근지점 (perigee)에서 

,rv vθΔ Δ  임펄스를 통해 제어한다. 각 임펄스로 

인해 변하는 4 개의 궤도 요소는 식 (5)~(8)과 

같이 표현된다. 
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 임펄스 ( , ), ( , )
p a p ar rv v v vθ θΔ Δ Δ Δ 는 각각 

radial 방향과 tangential 방향의 임펄스로 첨자 

p 는 근지점(perigee), 첨자 a 는 원지점

(apogee)을 나타낸다. 

 

 
2(1 )

4pr
a ev Mη ω

η
⎛ ⎞+

Δ = − Δ + Δ⎜ ⎟
⎝ ⎠

 (9) 

 
2(1 )

4ar
a ev Mη ω

η
⎛ ⎞−

Δ = − Δ + Δ⎜ ⎟
⎝ ⎠

 (10) 

 
4 1p

na a ev
a eθ

η Δ Δ⎛ ⎞Δ = +⎜ ⎟+⎝ ⎠
 (11) 

 
4 1a

na a ev
a eθ

η Δ Δ⎛ ⎞Δ = −⎜ ⎟−⎝ ⎠
 (12) 

 

 식 (9)~(12)은 궤도 요소를 수정하는데 필

요한 임펄스 크기로 21 eη = −  상수를 이용하

여 표현된다. 
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4. 궤도 주기 차이를 이용한 연료 소비 감

소화 
 

    3 장에서 살펴본 궤도 6 요소를 이용한 궤

도 수정 알고리즘은 세 번의 임펄스 기동을 궤

도 두 바퀴를 도는 동안 사용한다. 만약 목표 

궤도를 달성하기까지의 시간에 제한이 없다면, 

임펄스를 쏘는 시간을 조절함으로써 추력기 연

료 소비를 감소시킬 수 있다.  

 궤도 6 요소에는 외력이 작용하지 않는 상

황에서 변하지 않는 5 요소 ( , , , , )a e i ωΩ 와 위

성의 위치를 나타내는 변수 M(mean anomaly)

가 있다. M 값은 궤도 각속도와 비행 시간으로

부터 결정되는 각도 값으로 식 (13)과 같이 표

현된다. 

 

 0 0( )M M n t t= + Δ −Δ  (13) 

3where, /n aμ=  

 

 목표 궤도의 mean anomaly 를 dM , 현재 

궤도의 mean anomaly 를 M 으로 정의하면, 

mean anomaly 차이 MΔ 은 비행 시간이 길어

짐에 따라 증가한다. 

 

 ( )dM n n tΔ = − Δ  (14) 

 

 식 (14)에서 dn 는 목표 궤도의 평균 각속

도, n 은 현재 궤도의 평균 각속도를 나타내며 

각각 장반경 크기에 의해 결정된다. 장반경과 

궤도 주기의 관계는 32 / , /P n n aπ μ= = 과 

같다. 장반경 차이가 클수록 비행 시간이 길어

질 때 mean anomaly 차이가 빠르게 증가하게 

된다. 

 Mean anomaly 차이를 수정하기 위한 임

펄스는 식 (9)와 (10)으로부터 계산되며 임펄스

가 작용하는 시점의 MΔ 과 ωΔ 이 식 (15)를 

만족할 때, 궤도 수정에 필요한 임펄스 크기가 

감소하게 된다. 식 (15.2)는 위성 정렬 비행이 

대부분 0e 인 궤도에서 이루어지기 때문에 

적용 가능한 가정이다. 
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 , where 0M eωΔ −Δ  (15.2) 

 

 한편 argument of perigee ω 는 3 장의 식 

(4)와 같이 궤도면의 각도를 수정하는 기동을 

할 때 값이 변하게 된다. 
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 0 ( )dM M n n tΔ = Δ + − Δ  (17) 

 

 식 (16)과 (17)은 비행시간 tΔ  경과 후, 

목표 궤도에 가기 위해 필요한 ω 와 M 값의 

수정치를 나타낸다. 비행시간 tΔ 을 잘 선택하

여 궤도 수정 기동을 식 (15.2)가 만족되는 곳

에서 시작하면 연료 소비를 감소시킬 수 있다. 

하지만, 비행시간은 3 장의 알고리즘을 적용하기 

위해서 근지점이나 원지점에 도달하는 시간으로 

선택해야 하며 식 (18)로 표현된다. 

 

 1 p or a , 0,1,...t t t N N
n
π

Δ = Δ + Δ + =  (1.1) 

 
 1tΔ 은 비행 시작부터 궤도면 각도를 수정

하는 cθ 까지 도달하는데 걸리는 시간, a or ptΔ
는 cθ 로부터 근지점이나 원지점까지 도달하는

데 걸리는 시간을 나타낸다. 

 

5. 시뮬레이션 결과 
 

 4 장에 제안된 알고리즘을 검증하기 위해 

시뮬레이션을 수행하였다. 먼저, 위성의 초기 

궤도와 목표 궤도로부터의 차이를 표 1 과 표 2

와 같이 가정하였다.  

 

Longitude of 
 ascending node 

Ω 50 deg 

Argument of perigee ω 0.5 deg 
Semi-major axis a 8000 km 
Inclination angle i 10 deg 

Eccentricity e 0.0005  
Mean anomaly f 50 deg 

표 1. 위성 초기 궤도 

  



Longitude of 
 ascending node 

ΔΩ  0.005 deg

Argument of perigee ωΔ  -0.05 deg
Semi-major axis aΔ  0.35 km
Inclination angle iΔ  0.005 deg

Eccentricity eΔ  55 10−×   
Mean anomaly MΔ  0.15 deg
표 2. 위성 목표 궤도로부터의 차이  

 

 궤도 모양을 바꾸는 궤도 4 요소를 수정하

는 기동의 시작은 근지점에서 시작한다고 가정

하여 문제를 간략화하였다. 그림 1 은 기동 시

작 지점에 따른 연료 소모의 차이를 나타낸다. 

목표 궤도와 현재 궤도와의 궤도 주기 차이로 

인해 궤도가 두 바퀴 돈 후 임펄스 기동을 시작

하면 연료 소모를 줄일 수 있음을 확인할 수 있

다. 그림 2 와 그림 3 은 연료 소모가 적은 두 

바퀴 이후의 궤도 6 요소 수정을 시간에 따라 

나타낸다. 
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그림 1. 궤도 수정 시작 시간에 따른 연료 소모 
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그림 2. 궤도 6 요소, ( , , )a e i  
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그림 3. 궤도 6 요소, ( , , )fωΩ  

 

6. 결 론 
 

    본 논문에서는 목표 궤도와 현재 궤도와의 

궤도 주기 차이를 이용한 위성 정렬 비행에서의 

연료 소모 감소화에 대해 연구하였다. 궤도 6

요소를 제어 변수로 사용하여 Mean anomaly 

차이가 비행 시간에 따라 변하는 점을 이용하여 

적절한 임펄스 기동 시작 시간을 선택함으로써 

전체 연료 소모량을 감소화하였다. 
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