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ABSTRACT

Need for agile satellite increases for performing various mission due to increase of

satellite image applications and users. In high resolution satellite TDI (time delay and

integration) method is adopted in order to improve SNR. But image quality can be

degraded by satellite maneuver. In this paper requirements for remote sensing in high

resolution satellite with agility are extracted and an approach to operate the agile

satellite to perform the missions are proposed. The proposed approach in this paper

will be applicable to system level design and analysis.

초 록

위성 영상 활용 분야의 확대 및 사용자 증가에 따라 다양한 형태의 임무를 수행할 수

있는 위성이 요구되고 있다. 대부분의 고해상도 위성은 신호대 잡음비를 향상시키기 위하

여 TDI (time delay and integration) 기법을 사용하지만 위성 기동에 의해 위성 영상의

품질 저하가 발생될 수 있다. 본 논문에서는 고해상도 위성이 기동성을 이용하여 지상 관

측을 수행하는데 있어서 필요한 위성 자세 관련 요구사항을 도출하고 지상 관측을 수행

하기 위한 위성 운영 방안을 제시하는 것을 내용으로 한다. 본 논문에서 제시한 내용은

시스템 수준의 개념 설계 및 분석에 유용하게 사용될 수 있을 것으로 예상된다.

Key Words : TDI(시간차 및 적분), Mission(임무), Maneuver(기동), Modulation Transfer

Function(변조 전달 함수), Control Input(제어 입력)
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Ⅰ. 서 론

위성은 항공기와 달리 지상 관측시 접근 제한

성이 없으며, 고품질의 균일한 영상을 제공할 수

있다는 장점을 가지고 있다. 1999년도에 발사된

IKONOS의 경우 흑백 해상도 0.82m, 관측폭

11.3km 영상을 제공하며, 2001년도에 발사된

Quickbird의 경우 흑백 해상도 0.61m, 관측폭

16.5km 영상을 제공하고 있다[1,2,3]. 이들 영상

은 영상 위치를 보정하는데 사용되는 지상제어점

(Ground Control Point)을 사용하는 경우 1:2,400

수준의 고정밀 지도 제작에 사용될 수 있으며,

지상제어점을 사용하지 못하는 경우 1:24,000 수

준의 지도 제작에 사용될 수 있는 것으로 알려져

있다. 국내의 경우 국토기본도로 1:25,000 지도가

사용되고 있으며, 국토 관리 및 GIS 등의 분야에

위성 영상의 활용이 점점 확대되고 있다. 위성

영상 활용 분야의 확대 및 사용자 증가에 따라

위성 설계 및 개발의 중심이 공급자 중심에서 수

요자 중심으로 점점 바뀌어 가고 있다. 이러한

현상은 IKONOS, Quickbird, Pleiades 등의 해외
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상용 위성 개발에 두드러지게 나타나고 있다. 이

들 위성은 사용자의 다양한 요구사항을 만족시키

기 위해 기존 위성보다 해상도 및 기동성을 대폭

적으로 향상시켰다. 해상도 증가 및 기동성 향상

은 위성이 다양한 형태의 임무를 수행하는 것을

가능하게 한 반면에 위성 설계 및 운영에 있어서

많은 제약 조건을 제공하게 되었다.

본 논문에서는 위성 영상의 활용 분야에 따른

위성의 지상 관측 형태를 분석하고 고기동성을

갖는 고해상도 위성을 설계 및 운영하는데 있어

서 고려되어야 할 기동 관련 요구사항을 도출하

였다. 특히 위성 궤도 진행 방향과 수직인 방향

으로 긴 지역을 관측하는 임무에 대한 시스템 수

준의 분석을 수행하였으며, 탑재체 시선벡터의

지상 궤적 정보를 이용한 위성 운영 방법을 제시

하였다.

Ⅱ. 임무 분석

2.1 지상 관측 형태

위성에 의한 지상 관측은 위성 영상의 활용 분

야에 따라 다양한 형태로 표현된다[4]. 위성 영상

을 지도 제작 및 GIS 분야에 활용하기 위해서는

위성 영상은 깨끗하고 선명하여야 하며 영상에

대한 정밀한 위치 정보가 제공되어야 한다. 국토

관리 분야에 위성 영상을 활용하기 위해서는 전

지역을 주기적으로 관측할 수 있어야 한다. Fig.

1과 같은 Strip 형태의 관측은 이러한 목적을 위

해 사용될 수 있다. Strip 형태의 관측에서는 고

품질의 영상을 확보하기 위하여 관측 중에는 위

성 기동이 최소화된다.

Strip 형태의 지상 관측은 많은 지역을 관측할

수 있지만 동일 궤도에서 넓은 지역을 관측할 수

없다는 단점을 가지고 있다. 특히 재해나 재난

등의 발생은 국부적으로 넓은 지역에서 발생되는

경향이 있다. 이러한 분야에 위성 영상이 활용되

기 위해서는 위성 기동이 요구된다. 재해나 재난

의 형태에 따라 Fig. 2와 같이 위성 진행 방향으

로 긴 지역을 관측하거나 Fig. 3과 같이 위성 진

행 방향에 수직인 방향으로 긴 지역을 관측할 필

요가 있다. 특히 Fig. 3과 같은 형태의 지상 관측

에서는 관측 중에도 위성 자세 기동이 요구된다.

넓은 지역에 분포되어 있는 몇 개의 관심 지역

만을 관측하기 위해서는 Fig. 4와 같은 형태의

지상 관측이 수행될 필요가 있다. 관측 지역의

크기 및 위치에 따라 관측 시나리오는 다양한 형

태로 표현될 수 있다.

3차원 영상을 획득하기 위해서는 Fig. 5와 같

Fig. 1. Strip Imaging

Fig. 2. Wide Area Imaging Along

Fig. 3. Wide Area Imaging Cross

Fig. 4. Multi Point Imaging

Fig. 5. Stereo Imaging

이 동일 궤도에서 동일한 지역을 관측하는 스테

레오 관측이 수행될 필요가 있다.

2.2 위성 운영 요구사항

고해상도 지상 관측 위성의 경우 CCD(Charge

Coupled Devices) 어레이 형태의 탑재체가 주로
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사용된다. 특히 위성 영상의 지상 해상도를 높이

기 위하여 CCD 어레이는 매우 작은 픽셀로 구

성되어 있다. 위성이 직하점을 관측하는 경우 한

픽셀에 의해 획득되는 지상 대상물의 크기(GSD,

Ground Sample Distance)는 공선조건에 의해 다

음과 같이 계산된다.


⋅

(1)

여기서 는 픽셀의 크기이며, 는 위성의 고도,

은 유효 초점 거리이다.

위성의 위치 이동 및 자세 변화에 의해 생기는

탑재체 시선벡터의 지상 속도가 일 때 한

픽셀이 지상 물체를 볼 수 있는 시간은 다음과

같다.

 


(2)

고해상도 위성의 경우 GSD 대비 탑재체 시선

벡터의 지상 속도가 매우 크기 때문에 픽셀이 매

우 짧은 시간 동안만 지상 물체를 관측하게 되고

이로 인하여 픽셀에 들어오는 광량이 매우 작아

위성 영상의 신호대 잡음비가 낮게 된다. 일반적

으로 영상 처리를 위해서는 높은 신호대 잡음비

가 요구되는데 이를 만족하기 위해서 고해상도

위성의 경우 TDI (Time Delay and Integration)

기법을 사용하여 지상 관측을 수행한다.

TDI 기법을 사용하는 경우 Fig. 6과 같이 시간

간격으로 획득되는 동일한 대상에 대한 신호를

중복함으로써 신호대 잡음비를 향상시킨다. TDI

기법을 사용하는 경우 신호대 잡음비를 높일 수

있지만 영상의 식별 성능과 관련된 MTF

(Modulation Transfer Function) 성능이 감소된다

는 단점이 있다. MTF 성능에 영향을 주는 TDI

관련 요소는 방향 오차와 속도 오차가 있다[5].

l 방향 오차에 의한 성능 저하

공선조건에 의해 탑재체 CCD 평면을 지표면

에 투영시킬 수 있다. 지표면에 투영된 CCD 평

면은 위성 위치 및 자세 변화에 의해 이동하게

되고 이로 인하여 지상 관측이 수행된다. TDI를

사용하는 경우 시간 간격으로 동일한 대상이 관

측되기 위해서는 CCD 평면에서 지상 대상물의

움직임이 CCD 평면의 축과 일치하여야 한다.

이를 기하학적으로 표현하면 Fig. 7과 같다. 탑재

체 CCD 평면의 축, 탑재체 시선벡터 방향 

축, 탑재체 시선벡터 중심점에 대한 관측 대상물

의 지표면에서의 상대 속도 방향 는 동일한

평면에 있어야 한다.

Fig. 6. TDI Operation

Fig. 7. Satellite Direction for TDI

방향 오차에 의한 MTF 성능 저하는 식(3)과 같

다. 위성체 수준의 MTF 성능을 만족하기 위해서

각 오차가 제한된다[6].

 ⋅⋅tan
sin⋅⋅tan

(3)

여기서 ⋅

⋅
이고, 은 픽셀의 Nyquist 주

파수로 


이고, 는 초점 평면에서의 공간 주파

수로 대상물의 크기에 의해 결정된다. 는

TDI 수이고, 는 각오차이다.

l 속도 오차에 의한 성능 저하

TDI를 사용하는 경우 시간 간격으로 동일한

영상을 획득하기 위해서는 탑재체 시선벡터가 한

픽셀에 해당되는 크기만큼 이동한 이후에 다음

관측이 수행되어야 한다. 속도 동기 조건은 식(2)

로부터 다음과 같이 계산된다.




(4)
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Fig. 8. CCD Shape Change by Attitude

여기서 는 CCD 라인을 읽어 들이는 속도로 한

픽셀이 지상 물체를 볼 수 있는 시간의 역수이다.

Strip 형태의 관측에서는 관측이 수행되는 동

안 는 일정한 값으로 고정되어 있으며, 식(4)를

만족하기 위하여 위성은 지구 회전 속도로 회전

한다. 속도 오차에 의한 MTF 성능 저하는 식(5)

와 같다. 위성체 수준의 MTF 성능을 만족하기

위해서 속도 오차가 제한된다[7].

 ⋅⋅

sin⋅⋅
(5)

여기서 는 속도오차이다.

CCD 평면을 지상에 투영한 평면의 모양은 위

성 자세에 따라 Fig. 8과 같다. 롤의 경우 속도

오차가 발생하고 피치의 경우 방향 오차가 발생

한다. 위성의 롤과 피치가 동시에 존재하는 경우

방향 및 속도 오차에 의한 MTF 저하가 동시에

발생된다. TDI 수가 클수록 방향 및 속도 오차에

의한 MTF 성능 저하가 커지며, 영상 활용 목적

에 따라 관측시 TDI 수를 조정할 필요가 있다.

III. 임무 시나리오 분석

임무 시나리오 분석을 통해 위성 기동 요구사

항에 의해 구현 가능한 임무 시나리오가 도출된

다. 임무 수행 가능 여부는 주어진 선회 기동 시

간에 요구되는 기동을 수행할 수 있는가에 의해

결정된다. 선회 기동 시간은 지상 관측이 가능한

시간에서 지상 관측 시간을 뺀 나머지 시간을 각

기동에 배분한 값으로 정의할 수 있다.

3.1 스테레오 관측

Fig. 9는 스테레오 영상을 획득하기 위한 임무

시나리오를 보여준다. 스테레오 영상을 획득하기

Fig. 9. Stereo Imaging Scenario

위해서 한 번의 기동이 수행된다. 선회 기동 시간

와 회전 각 는 근사적으로 다음과 같다.

 


⋅


(6)

  ⋅⋅ (7)

여기서 는 지상 관측이 가능한 AB 구간을 지

구 중심에서 각으로 표현한 값이고, 는 위성의

지구 회전 각속도이고, 는 관측 길이이고, 

는 초기 피치 각이다. 초기 및 최종 피치각은 동

일하다고 가정하였다.

3.2 광대역 관측

광대역 관측은 Fig. 2와 Fig. 3과 같이 위성 진

행 방향으로 긴 지역을 관측하는 형태와 위성 진

행 방향에 수직인 방향으로 긴 지역을 관측한 형

태로 구분할 수 있다. 이들 임무를 수행하는 동

안의 탑재체 시선벡터 이동은 Fig. 10과 같이 관

측 구간, 이동 구간, 관측 구간으로 구성된다.

Fig. 10. LOS Trajectory

l 관측 구간 (A-B, C-D)

위성이 TDI를 사용함에 따라 발생되는 위성 영

상 품질 저하를 최소화하기 위하여 위성 자세 제

어가 수행된다. 특히 위성 궤도 수직 방향으로

긴 지역을 관측하는 경우 위성 이동에 의해 매

시점에서 CCD 한 픽셀에 해당되는 지상 대상물
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의 크기가 달라진다. 이로 인한 영상 품질 저하

를 최소화하기 위하여 식(5)를 만족하도록 위성

자세 제어에 의해 탑재체 시선벡터의 속도가 제

어된다. 지상을 관측하는데 소요되는 시간 는

탑재체 시선벡터의 움직인 거리가 인 시간으로

근사적으로 다음과 같다.

≈


(8)

여기서 는 관측 구간에서 GSD의 평균값과

CCD 라인 속도 의 곱으로 정의할 수 있다.

l 이동 구간 (B-C)

이동 구간에서는 위성 궤도 및 위성 자세 변화

에 의해 탑재체 시선벡터가 B지점에서 C지점으

로 이동된다. 이동 구간은 크게 감속 구간, 선회

구간, 가속 구간으로 구분할 수 있다.

- 감속 구간 (B-E)

탑재체 시선벡터의 지상 속도가 영이 되도록 위

성 기동이 수행된다. 지상 속도가 영이 되는 시

간은 B지점에서의 위성 각속도, 위성 속도, 자세

제어 시스템 성능에 의해 영향을 받는다. 감속

구간에 소요되는 시간은 다음과 같이 설정할 수

있다.

 max
 ⋅ 

 (9)

여기서 는 위성의 관성모멘트이고, 는 B지점

에서 탑재체 시선벡터 속도를 각속도로 표

현한 값이고, max는 최대 토오크이고, 는 시

스템 수준의 설계 마진이다. 탑재체 시선벡터의

움직인 거리는 근사적으로 다음과 같다.

≈

⋅
(10)

- 선회 구간 (E-F)

탑재체 시선벡터가 E에서 F로 이동하는 동안에

탑재체 시선벡터의 속도는 증가했다가 감소한다.

특히 Wide Area Imaging Cross의 경우 E지점의

각속도 성분은 위성 궤도 변화에 의해 탑재체 시

선벡터가 위성 궤도 진행 방향으로 이동하는 것

을 보상한다. 결과적으로 위성 구동기는 E에서 F

방향으로 탑재체 시선벡터를 움직이는데 주로 사

용된다. 일반적으로 2차원에서 최소 시간 선회

기동 문제는 제어 입력이 뱅뱅 형태로 최소 선회

시간 는 다음과 같이 표현된다.

 

max


⋅ (11)

여기서 는 선회각이다.

시스템 개념 설계 단계에서는 식 (11)으로부터

선회 구간에 소요되는 시간을 다음과 같이 설정

할 수 있다.

  

max


⋅ (12)

여기서 는 시스템 수준의 설계 마진이고, 는

Fig. 10으로부터 위성 궤도에서 근사적으로 다음

과 같이 표현 가능하다.

 


(13)

- 가속 구간 (F-C)

가속 구간은 감속 구간과 반대의 과정에 의해

탑재체 시선벡터가 움직이지만 관측이 시작되는

C지점에서 TDI 사용에 의한 위성 영상 품질 저

하를 최소화하기 위하여 자세 안정화 시간 

이 추가된다. 자세 각 및 각속도 변화가 급격히

이루어지지 않도록 위성 자세 제어가 수행된다.

가속 구간에 소요되는 시간은 다음과 같이 설정

할 수 있다.

 ≈max
 ⋅ 



 

(14)

여기서 는 C지점에서 탑재체 시선벡터 속도

를 각속도로 표현한 값이고, 는 시스템

수준의 설계 마진이다.

가속구간에서의 탑재체 시선벡터의 지상 움직인

거리는 근사적으로 다음과 같다.

≈

⋅
⋅ (15)

IV. 위성 자세 운영 분석

위성의 선회 기동 문제는 다음과 같이 정의될

수 있다.

 ×  (16)

  (17)

     (18)

     (19)
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여기서

 












  
  

  

이며, 는 cosine 함수를, 는 sine 함수를 의미

한다[8].

식 (16)-(19)의 문제 정의는 위성 기동이라는

관점에서 매우 유용하지만 위성 개념 설계 및 위

성 운영 측면에서는 적절하지 못한 면이 있다.

첫째 최적화를 수행하지 않고 선정된 구동기로

임무 수행 가능 여부를 확인하는 것이 쉽지 않

다. 둘째 TDI를 사용하는 위성의 경우에 있어서

위성 영상을 지도 제작, GIS 등의 분야에 활용하

기 위해서는 앞에서 언급한 위성 운영 조건을 만

족하도록 위성 자세 제어가 수행될 필요가 있다.

특히, 관측이 시작되는 C지점 부근에서 위성 자

세 각 및 각속도의 급격한 변화가 있는 경우 위

성 자세 제어 시스템의 동적 특성에 의해 앞에서

언급한 위성 운영 조건을 만족하지 못하는 경우

가 발생할 수 있으며 이로 인하여 위성 영상 품

질 저하가 발생될 수 있다. 이러한 점을 보완하

기 위해서는 본 논문에서 제안하고 있는 탑재체

시선벡터 궤적을 이용한 위성 자세 제어가 유용

할 수 있다.

시스템 개념설계 단계에서 임무를 분석하는 순

서는 다음과 같다.

(1) 관측 지역 위치 및 크기를 설정한다.

(2) 임무 수행이 가능한 구간과 관측 시간으로부

터 선회 가능 시간을 도출한다.

(3) 관측 종료 시점 및 다음 관측 시작 시점에서

의 탑재체 시선벡터의 지상 속도를 설정한다.

(4) 관측중 자세 안정화 요구조건을 고려하여 자

세 안정화에 요구되는 시간  값을 설정하고,

탑재체 시선벡터의 지상 속도를 이용하여 감속하

는데 소요되는 시간 와 가속하는데 소요되는

시간 를 설정한다.

(5) 탑재체 시선벡터 지상 궤적을 설계한다. 2차

함수를 사용하는 경우 초기 위치, 초기 속도, 최

종 위치를 만족하는 계수를 결정할 수 있다.

(6) 위성 궤도 정보와 탑재체 시선벡터의 위치

정보를 이용하여 위성의 자세 정보를 계산한다.

이때 위성 자세를 결정하기 위하여 요축 관련 정

보를 추가로 제공한다.

(7) 위성 모델을 이용하여 각 시점에서 목표 자

세를 만족하기 위한 제어 입력을 계산한다.

(8) 제어 입력 크기 정보를 바탕으로 임무 수행

가능 여부를 판단한다.

V. 수치 시뮬레이션

Wide Area Imaging Cross 경우에 대한 수치

시뮬레이션을 수행하였다. 수치 시뮬레이션에 사

용된 값은 다음과 같다.

l 위성 고도 : 600km

l 관측중 탑재체 지상 속도 : 6.9km/sec

l 위성 최대 토오크 : 0.9Nm

l 위성체 관성 모멘트 : 500 

l 관측 길이(궤도 수직 방향) : 100km x 2회

l 초기 및 최종 피치각 : 30도

Fig. 11은 탑재체 시선벡터의 지상 궤적이다.

이동 구간은 관측 구간, 감속 구간, 선회 구간,

가속 구간, 관측 구간으로 구성되어 있다. 0초부

터 30초까지, 30초부터 61초까지의 탑재체 시선

벡터의 지상 위치를 2차 함수로 가정하였다. Fig.

12는 탑재체 시선벡터의 지상 속도이다. 탑재체

시선벡터 지상 궤적 및 속도 최적화는 수행하지

않았다. 각 구간에서는 일정한 가속도 값을 갖는

다. Fig. 13은 탑재체 시선벡터가 지상 궤적을 따
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라가기 위한 위성 자세 제어 입력이다. 감속 및

가속 구간에서 약 0.6Nm 수준의 토오크가 요구

됨을 확인할 수 있다. 수치 시뮬레이션 결과는

0.9Nm 휠을 사용하는 경우 100km 수준의 지상

관측을 수행할 수 있음을 보여준다.

VI. 결 론

본 논문에서는 TDI를 사용하는 고해상도 위성

이 기동성을 이용하여 다양한 형태의 임무 수행

을 하는데 있어서 필요한 요구사항 및 운영 개념

에 대한 분석을 수행하였다. 위성 영상 활용에

따른 위성 기동 특성을 분석하였으며, 임무 수행

을 위한 기동 관련 요구사항을 제시하였다. 특히

시스템 수준의 임무 분석 방법 및 절차를 제시하

였으며, Wide Area Imaging Cross 경우에 이를

적용하여 유용성을 확인하였다. 본 논문에서 제

시하고 있는 지상 궤적 정보를 이용한 위성 운영

방법은 시스템 수준의 개념 설계 단계에서뿐만

아니라, 추후 상세 설계 및 실제 위성 운영 단계

에서도 유용하게 사용될 수 있을 것으로 사료된

다.
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