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요  약

저궤도 위성에 탑재하는 위성항법 수신기는 관측된 신호를 필터링하고 신호중단 시 궤도예측을 수행하는 항

법필터를 장착하는데, 사용하는 위성동역학 모델이 필터성능을 주로 결정하게 된다. 본 연구에서는 항법필터에

필요한 정밀위성동역학 알고리듬을 연구하고 이를 계산하는 프로그램을 개발하였다. 정밀 중력가속도, 정밀좌

표변환, 3체 중력, 대기저항, 태양복사압 모델을 결합하였으며, 해외 정밀궤도결정 프로그램을 이용하여 정확도

를 검증하였다. 시뮬레이션과 실제 궤도 데이터를 사용하여 초기위치 정확도에 따른 궤도예측정확도를 분석 하

였다. 개발된 모델은 위성탑재용 실시간 항법필터에 적용되는 동역학모델로는 충분한 정확도를 가지는 것을 확

인하였다. 
Abstract

Low Earth orbit satellites with satellite navigation receiver use onboard navigation filters for filtering 
measurement signals and for orbit prediction under signal loss. Precision satellite dynamic models, core of the 
navigation filter, are studied and a computation program is developed. Gravity acceleration, precision coordinate 
transform, third-body gravity, atmospheric drag, and solar radiation pressure models are combined into an orbit 
prediction algorithm, and a proven precision orbit determination software is used to validate the program. Orbit 
prediction accuracy is analyzed with simulated and flight orbit data. The program meets an accuracy level for 
onboard real-time navigation filter.  
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I. 서  론

현재 대부분의 저궤도위성은 위성항법 수신기를

기본으로 장착하고 있는데, 이는 신호를 획득하는 하

드웨어 부분과 이로부터 위치를 계산하는 항법필터

로 구분할 수 있다. 위성용수신기는 위성궤도 특성에

따라 신호 품질이 많은 영향을 받기 때문에 지상 수

신기에 비해 항법필터의 비중이 높다. 위성항법 신호

가 부족하거나 손실되었을 때 위성동역학 모델을 적

용한 필터를 사용하여 데이터 손실 시에도 일정수준

의 항법정확도를 유지할 수 있도록 한다[1,  2]. `
본 논문에서는 저궤도위성용 항법필터 개발에 주

요 부분을 차지하는 정밀 위성동역학 모델에 대해 연

구하고, 계산 프로그램을 개발하였다. 이러한 위성동
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역학 모델은 해외 정밀궤도결정 프로그램에 필수적

으로 구현되어 있으며, 관련된 계산모듈은 제한적으

로 입수 가능하다 [3, 9, 10]. 하지만 이러한 프로그램

들은 후처리기반으로 작성되어 있으며 대부분 포트

란으로 작성되어 있다. 위성에 탑재하기 위해서는 실

시간기반 프로그램이 필요한데, 이에 관해서는 공개

된 프로그램이 없다. 해외 후처리기반 동역학 모듈은

수 십 년 간 개발해왔기 때문에 프로그램 구조가 매

우 복잡하고 실시간 처리에 불필요한 요소가 많아서, 
이를 실시간 구조로 바로 전환하는 일은 쉽지 않다. 
예를 들어 미국 WAAS (Wide Area Augmentation 
System)는 GPS 위성 실시간 궤도 결정을 위해 C로
RTG (Real Time Gipsy) 프로그램을 개발하였다. 이는

기존에 NASA JPL에서 사용하던 GOA (Gipsy-Oasis) 
후처리 궤도결정 소프트웨어에 기반을 두고 있는데, 
포트란으로 작성된 GOA 프로그램을 수정하는 방법

대신 완전히 새로 작성하는 방식을 취하였다.
본 연구에서는 향후 실시간 항법필터를 개발하기

위한 전단계로 위성동역학 모델 알고리듬을 연구하

고 이를 계산하는 MATLAB 프로그램을 개발하였다. 
이 프로그램은 후처리방식이 아닌 순차처리 방식으

로 동작하며 향후 C 언어 등으로 변환하여 실시간 프

로그램으로 쉽게 변환할 수 있다. 궤도결정 정밀도가

cm 급인 해외 후처리 프로그램에 비해, 본 연구에서

개발한 프로그램은 m 급으로 정밀도는 떨어지지만

이는 향후 실시간으로 구현하는 데는 충분한 정밀도

이며, 현재 대부분의 위성 실시간 항법필터는 비슷한

정밀도를 가지고 있다. 
위성동역학 모델에서 가장 중요한 부분을 차지하

는 정밀 중력가속도모델과 이를 관성좌표계에서 구

현하기 위한 정밀좌표변환 모델을 연구하였다. 국내

에서 정밀궤도결정을 위한 정밀중력가속도 모델에

대해서는 비교적 많은 연구가 이루어졌지만, 이를 구

현하기 위해 필수적인 정밀좌표변환 모델에 대해서

는 충분한 연구가 이루어지지 않았다. 중력이외에 저

궤도 위성에 가해지는 달, 태양에 의한 3체 중력, 대
기저항, 태양복사압 모델을 결합하여 저궤도에서 비

행하는 위성 항법필터 개발에 필요한 동역학모델 및

프로그램을 개발하였다. 개발한 모델을 이용한 궤도

예측 성능은 시뮬레이션 데이터와 실제 위성 데이터

를 사용하여 검증하였다.   

Ⅱ. 항법필터용 동역학모델

위성에 가해지는 중력, 3체 중력, 대기저항력, 태
양복사압 모델과 이를 관성좌표계로 변화하기 위한

좌표변환모델에 대해 분석하였다.

2-1 지구중력가속도 모델

위성에 가해지는 힘 중에서 가장 큰 것은 중력으

로 정밀한 궤도를 추정하기 위해서는 지구중력 불균

일성을 고려한 정밀한 중력가속도 모델이 필요하다. 
중력 가속도는 중력장을 미분하면 얻을 수 있는데, 
이를 표현하는 방법으로 다음과 같은 구면조화함수

가 주로 쓰인다. 
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여기서,

 















   

변수 는 각각 지구중심으로부터의 거리, 위
도 및 경도를 나타내고, 상수 는 지구중력상수

및 지구반경을 나타낸다. 첨자 과 은 각각 degree 
및 order를 나타내며, 각 항은 Associated Legendre 

function  과 중력계수   ,  의 곱으로 나타내

어진다. 지구중력장 모델은 ( 
,  

) 계수의 집합

이며, Degree n 이 클수록 고주파 성분 혹은 단파장의

중력신호 및 계수를 의미한다 [5].
지구구면좌표계에 대한 중력가속도  

는 중력장

의 미분으로 표현되며 다음과 같은 식으로 나타낼 수

있다.[3,4,5]. 
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궤도계산에 필요한 중력가속도는 관성좌표축에

대한 가속도인데, 식 (1)의 중력장은 지구구면좌표계

에 대해 표현된 것이므로 다음과 같은 좌표변환이 필

요하게 된다.
  
 

R은 좌표변환 행렬로, 첨자 I 는 지구중심관성

(Earth Centered Inertial, ECI) 좌표계, E는 지구중심 지

구고정 (Earth Centered Earth Fixed, ECEF) 좌표계, S
는 지구구면좌표계를 의미한다. 자세한 계산식은 참

고문헌 [3, 4, 5]에 제시되어 있다.  

2-2 3체 중력모델

고고도를 비행하는 비행체나 인공위성에는 지구

에 의한 중력이외에 태양과 달에 의한 중력도 고려를

해야 한다. 3체 중력 모델은 지구와 비행체사이의 중

력 이외에 다른 천체에 의한 중력을 의미하는데, 다
음 식으로 계산할 수 있다.

   







   



   


    


   





  (4)

여기서   는 달 또는 태양의 중력상수이고, 
   와

   은 달/태양과 위성 또는 지구와의

거리 벡터이다.  가속도 계산을 위해서는 시간 별 태

양/달 위치에 대한 자료를 사용하게 된다.

2-3 대기저항 모델

저궤도위성에 가해지는 대기저항력은 지상에 비

해 매우 낮지만 장기간에 걸쳐 효과가 누적될 경우

위성궤도에 상당한 영향을 줄 수 있다. 크기와 분포

가 잘 알려진 중력에 비해 대기 저항은 위성체 형상

이나 대기밀도 등 의 영향을 받으므로 불확실성이 상

대적으로 높고 정밀 궤도 결정에 중요한 저해 요소로

작용한다. 
속도제곱에 비례하는 일반적인 대기저항식을 사

용하여 가속도계산 가능하며, 고도에 따른 대기밀도

모델 적용 필요하다. 속도는 지구 대기에 대한 속도

로 지구자전효과를 고려 필요가 있으며, 대기저항식

은 다음과 같다.


 


 

 (5)

위성발사 전 분석을 통해 정확한 Cd 및 단면적을

계산할 필요가 있다.
대기저항가속도를 계산할 경우 공력계수와 더불

어 중요한 것은 대기밀도인데, 여러 개의 대기권권역

마다 밀도변화경향이 상이하다. 대기권은 고도에 따

른 온도변화 및 특성 등에 따라 80km이하의 대류권, 
성층권, 중간권 및 80km이상 1000km까지의 열권

(thermosphere)으로 구분할 수 있다. 이중 열권과 그

이하의 권역들은 그 특성들이 확연히 다르기 때문에, 
일반적인 대기 모델들은 80km 이하 고도를 표현하는

모델과 그 이상을 표현하는 모델로 구분된다. 대기모

델 개발은 위성궤도 관측값이나 위성 또는 지상에서

의 대기관측장비의 측정값을 이용한다.

2-4 태양복사압 모델

태양에서 방출되는 solar flux에 의해 위성가속도가

발생하며 장기간 궤도정밀도에 영향을 미친다. 위성

표면 반사율, 단면적 및 태양세기의 함수로 표현 가

능하며 위성 발사 전 분석을 통해 정밀한 값을 계산

할 필요가 있다. 다음 식은 태양복사압 모델식이다.

    
               (6)

후처리방식에서는 태양입사각 변화에 따른 단면

적 및 반사율변화 등을 고려할 수 있으나, 저궤도 수

신기 탑재 모델에서는 간략화된 모델을 사용한다. 지
구그림자 영역 진입 여부에 따라 태양복사압 가속도
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작용 여부가 결정되므로, 태양위치 및 그림자 조건

계산식을 사용하게 된다.
 
2-5 좌표변환모델

정밀 중력가속도 계산 시 식 (3)에 제시된 바와 같

이 지구고정좌표계와 관성좌표계 사이의 좌표변환이

필요하다. 관성 (ECI) 좌표계  에서 지구고정

(ECEF) 좌표계  로의 변환은 다음 식을 이용하여

구현할 수 있다 [4,5,6,7].

                       (7)

여기서,  는 세차운동 (precession),  는 장동

운동 (nutation),  는 지구자전, 는 지구극운동

(polar motion)에 의한 3차원 좌표변환행렬을 나타낸

다.
세차운동은 우주공간의 관성축에 대해 지구자전

축이 회전하는 현상으로 Euler 3-2-3 변환에 해당하는

세 개의 각도성분,   로 회전을 정의할 수 있다. 

세차운동에 의한 좌표변환행렬  는 3개 각도에 의

한 회전의 조합으로 나타낼 수 있다.

            (8)

여기서 는   번째 축에 의한 3차원 회전행렬을

의미한다. 3개 각도는 시간에 따라 변화하는 값이며. 
시간의 함수로 나타낼 수 있으며, 자세한 식은 참고

문헌에 수록되어 있다 [4,5,7].
장동운동은 세차운동을 하면서 지구자전축 각도

가 변하는 것을 나타내며 황도면에 대한 지구적도면

의 각도 과 섭동량  에 의한 좌표변환행렬

식으로 나타낼 수 있다.
 

        (9)

지구자전운동은 북극축에 대한 회전만을 나타내

므로 다음식과 같이 회전각만을 고려한 좌표변환행

렬로 표현할 수 있다. 관성기준계 (J2000)에 대한 회

전각   는 시간 UT1의 함수로 나타낼 수 있다. 

                 (10)

지구표면에서 자전축의 변화를 나타내는 것이 극

운동인데, 국제기준축에 대한 변화 를 이용하

여 나타낼 수 있다.

       (11)

Ⅲ. 동역학모델링 결과

3-1 동역학모델 계산결과

동역학 및 좌표변환 모델 분석 결과를 바탕으로

가속도계산 알고리듬을 개발한 후 MATLAB으로 구

현하였다. 그림 1은 고도 480km 경사각 89o로 비행하

는 저궤도위성에 가해지는 중력가속도를 나타낸 것

이다. 위성궤도주기(5600초)와 1/2 주기에 해당하는

반복성을 가진다.  
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그림 1. 저궤도위성에 가해지는 지구중력가속도

Fig. 1. Gravity acceleration on low earth orbiter

그림 2는 태양과 달에 의한 3체 중력가속도 변화

를 나타내는데, 두 힘 모두 1/2 궤도주기의 반복성을

가지며, 달에 의한 3체 가속도의 평균 크기는 6.5 
m/s2으로 태양에 의한 3체 가속도보다 80%정도 더

큰 것을 알 수 있다.
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그림 2. 태양과 달에 의한 3체 중력가속도

Fig. 2. Third-body gravity acceleration by Sun and

Moon
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그림 3. 대기저항과 태양복사압 변화

Fig. 3. Atmospheric drag and solar radiation pressure

그림 3은 대기저항과 태양복사압 변화를 나타낸

다. 대기저항은 평균 50nm/s2의 값을 가지는데, 위성

고도 및 위도 변화에 크게 영향을 받으며, 대기밀도

모델 정확도도 큰 영향을 준다. 태양복사압은 위성이

지구그림자 밖에 있어서 태양빛을 받을 때만 가해지

므로 ON/OFF 형태를 가지며, 평균 크기는 22nm/s2 
정도이다. 지구-태양에 대한 기하학 조건을 사용하여

위성에 대한 그림자 조건을 계산한 뒤 적용하였다.
위성궤도에 대한 외력요소의 영향을 분석하기 위

해서 개별 외력요소 모델을 적용하였을 때의 시뮬레

이션을 수행하여 전체 외력요소에 대한 궤도오차를

분석하였다.

Case
Two 

body
J2

Gravit

y
Drag SRP

Moon

Sun

0 ✓ ✓ ✓ ✓ ✓ ✓
1 ✓
2 ✓ ✓
3 ✓ ✓ ✓
4 ✓ ✓ ✓ ✓ ✓
5 ✓ ✓ ✓ ✓ ✓
6 ✓ ✓ ✓ ✓ ✓

표 1. 동역학모델 분석을 위한 시뮬레이션 모델

Table 1. Simulation cases for dynamic model 

analysis

표 1은 동역학모델 분석을 위한 시뮬레이션 모델

을 나타내고 있는데, 모든 동역학모델을 적용한 궤도

생성하여 기준궤도 (Case 0)로 설정한 뒤 제한적인

모델만을 적용한 궤도(Case 1~6)를 생성하여 기준궤

도와의 차이를 비교하였다. Case 1은 지구를 질점으

로 가정한 케플러궤도를 나타내고, Case 2는 J2 중력

장모델을 추가한 것이다. Case 3은 정밀중력장 모델

을 추가한 것이고, Case 4는 대기항력과 태양복사압

을 추가한 것이다. Case 5와 6은 기준모델에서 대가

항력과 태양복사압을 각각 제외한 것이다. 
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그림 4. 케플러궤도(case1) 사용 시 위치오차

Fig. 4. Position error with Kepler orbit model (Case1)

그림 4는 지구를 질점으로 가정한 케플러궤도

(Case 1) 사용시 1일간 궤도오차를 나타내고 있는데, 
1일 후 1000km의 큰 오차를 유발함을 알 수 있다. 
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그림 5. 개별 외력요소별  위치오차 (Case 2 ~ 6)

Fig. 5.  Position error with different force models 

(Case 2 ~ 6) 

그림 5는 Case 2 ~ 6의 궤도오차를 나타내고 있는

데, 시간에 따라 오차 크기가 변하기 때문에 각 시뮬

레이션으로부터 계산한 궤도오차를 궤도주기(약 90
분)별로 평균하여 비교하였다. 지구 1차 비구면효과

(J2)를 적용한 경우(Case 2)의 경우 오차가 3km 이내

로 감소함을 알 수 있다. 정밀중력장모델을 사용한

비구면 중력가속도를 추가하면 (Case 3) 1일 오차는

900m로 감소함을 알 수 있다. 기준모델에서 태양-달
에 의한 3체 모델만 제외한 경우(Case 4) 1일 오차는

55m로 크지 않으며, 기준모델에서 대기저항만을 제

외한 경우 (Case 5) 1일 최대 900m 오차를 나타낸다. 
태양복사압만을 제외한 경우 (Case 6)에는 4m 오차로

매우 작지만 태양세기 및 반사율모델에 따라 달라질

수 있다. 본 연구결과로부터 정확한 궤도계산을 위해

서는 구현된 정밀동역학모델이 필수적임을 알 수 있

다. 특히 간단한 궤도계산에 많이 사용되는 J2항만을

이용할 경우 오차크기는 수 km에 이르기 때문에 정

밀중력가속도 모델을 사용해야 한다.

3-2 좌표변환 결과

 개발한 프로그램을 이용하여 좌표변환이 위치계

산정확도에 미치는 영향을 분석하였다. 좌표변환에

사용되는 각 요소들이 위치계산에 미치는 영향을 살

펴보기 위해 좌표변환 계산 시 특정 요소만을 제외하

고 좌표변환을 수행하였다. 좌표변환 오차는 계산하

려는 위치와 시간에 따라 다르게 나타날 수 있는데, 
고도 480km를 비행하는 경사각 89도의 저궤도위성

궤도를 이용하여 10초 간격마다 각 시점에서의 좌표

변환을 수행하였다. 이러한 좌표변환 결과를 모든 요

소를 고려했을 때의 좌표변환 결과와 비교하여 특정

요소에 따른 위치오차를 분석하였다.
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그림 6. 세차운동이나 장동운동을 고려하지 않을 경우 

좌표변환 오차

Fig. 6. Coordinate transform error without 

precession or nutation

  
그림 6은 세차운동이나 장동운동을 고려하지 않을

경우 좌표변환 오차를 나타내고 있다. 식 (7)에서

 와  를 제거하고, 좌표변환을 수행한 결과인

데, 세차운동을 제외할 경우에는 최대오차가 8500m
일 정도로 매우 큰 것을 알 수 있다. 장동운동은최대

오차가 300m 정도로 상대적으로 작다. 극운동을 고

려하지 않을 경우 좌표변환 오차도 계산하였는데 최

대오차는 10m 정도로 미터 정도의 정밀좌표변환이

필요하지 않는 경우 이외에는무시할 수도 있는 수준

이다.
정밀중력가속도 계산 시 요구되는 정밀좌표변환

정확도를 살펴보기 위해 지구자전만을 고려한 간단

한 좌표변환 모델과 세차, 장동, 극운동을 모두 고려

한 정교한 좌표변환 모델을 중력가속도 모델과 결합

하여 궤도적분오차를 분석하였다. 궤도적분오차는

초기 위치와 속도 정확도에 상당한 영향을 받는데, 
ECEF로 표현된 초기조건을 궤도적분에 필요한 ECI 
초기조건으로 바꾸는 과정에서 좌표변환 오차가 발

생할 수 있다. 정밀좌표변환을 사용하여 정확한 초기

조건을 계산한 경우와 간단한 좌표변환을 사용하여

초기조건을 계산한 경우로 나누어 보았다.
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그림 7. 간단한 좌표변환모델에 따른 궤도 오차

Fig. 7. Trajectory error due to simplified coordinate 

transform

그림 7은 간단한 좌표변환모델에 따른 궤도 오차

를 나타내고 있는데, 정확한 초기조건을 사용한 경우

에는 간단한 좌표변환을 사용하더라도 3시간 후 오

차는 1500m 이내에서 유지가 되지만, 부정확한 초기

조건을 사용한 경우에는 최고 오차가 8000m에 이르

는 것으로 알 수 있다. 실제로는 이와 같이 부정확한

관성좌표계 초기값을 사용하게 된다. 예를 들어 GPS
를 이용하여 초기위치를 얻는 경우 ECEF 위치를 얻

게 되는데, 이를 관성좌표계로 변환한 뒤 관성항법

계산에 필요한 궤적적분을 수행하게 된다. 정확한 좌

표변환이 적용되지 않을 경우 이와 같이 정밀중력모

델을 적용하는 것은 효과가 없다.

3-3 프로그램 검증과 궤도예측 정확도 분석 

개발한 프로그램 검증을 위해서 미국 텍사스 대학

CSR (Univ. of Texas at Austin, Center for Space 
Research)에서 개발한 MSODP (Multi Satellite Orbit 
Determination Program) 프로그램을 사용하였다 [3]. 
MSODP은 30여 년 간 개발된 세계 최고 수준의 정밀

궤도결정 프로그램으로 위성궤도를 수 cm 이내로 추

정할 수 있다. 본 연구에서 개발한 프로그램과

MSODP와의 좌표 변환 결과는 10 ~20 cm 정도에서

일치하는데, MSODP에는 본 연구에서 제시한 좌표변

환모델보다 더욱 정교하고 고유한 모델을 사용하기

때문에, 어느 정도의 차이는 발생할 수 있다. 
MSODP의 정밀궤도 시뮬레이션 기능을 이용하여

저궤도위성 궤도데이터를 생성한 뒤 자체 개발한 프

로그램으로 생성한 궤도와 비교하여 오차 분석을 수

행하였다.
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그림 8. 초기조건 오차에 따른 궤도예측 오차 변화

(고도 480km 저궤도 위성)

Fig. 8. Orbit prediction error with different initial condition errors

(Altitude 480km low Earth orbiter)

그림 8은 동역학모델 중 가장 중요한 정밀좌표변

환모델과 정밀중력모델만을 사용하여 1일간 고도

480km의 저궤도위성 시뮬레이션 궤도를 생성한 뒤

MSODP 결과와의 차이를 분석한 것이다. 궤도생성

간격은 10초이며, 이심률 0.002인 타원궤도이다. 초
기 조건(위치, 속도)을 약간씩 다르게 하여 초기조건

오차에 따른 민감도 분석도 수행하였다. 난수로 생성

한 3차원 위치오차값에 설정한 위치오차 표준편차를

곱하여 위치오차를 생성하였으며, 속도오차는 위치

오차 표준편차의 1/1000의 값을 가하였다. 이는 본 연

구와 별도로 MSODP 등을 사용하여 저궤도위성 궤

도결정을 수행해 본 결과 위치오차와 속도오차의 비

가 대략 1/1000 정도이기 때문이다. 동일한 초기조건

을 사용하여 초기조건 오차가 없는 경우 (No error)  
1일 후 위치오차는 31cm로 매우 높은 정확도를 나타

내었다. 초기조건 오차가 5cm인 경우에는 1일 후 오

차는 5.64m로 증가하였으며, 30m인 경우에는

3.197km를 나타내었다. 
그림 9는 1일 후 위치 및 속도오차를 초기조건 오

차 크기에 따라 나타낸 것인데, 위치와 속도 오차 모

두 강한 선형성을 나타냄을 알 수 있다. 1m 오차 이

하에서도 동일한 선형성을 나타내었다. 이러한 민감

도분석 결과는 궤도조건에 따라 다르게 나타날수 있

고, 초기오차에 대한 최종오차 비율은 변할 수 있지
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만, 본 연구를 통해 초기오차의 중요성을 확인할 수

있다. 
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그림 9. 초기조건 오차 크기에 따른 1일 후 궤도예측 

오차 (고도 480km 저궤도 위성)

Fig. 9. Orbit prediction error after one day with 

different initial condition errors (Altitude 480km low 

Earth orbiter)

중력장이외에 대기모델과 태양복사압을 적용한

후 MSODP 결과와 비교하면, 초기조건 오차가 없는

경우에도 1일 후 오차가 30m 정도로 급증하였다. 이
는 본 연구에서 개발한 프로그램에 사용된 비중력 모

델의 정확도가 MSODP에 비해 떨어지기 때문이다. 
MSODP에서는 정교한 위성자세각 변화 및 대기변화

모델을 사용하는데, 본 연구에서는 비교적 간단한 모

델만을 사용하여 앞으로 개선할 여지가 있다. 하지

만, 중력장모델과 달리 대기저항 모델은 정교한 모델

이라 하더라도 실제값과 상당한 차이가 있어서 실제

궤도추정의 경우에도 정교한 모델대신 Cd 등의 실험

상수를 추정하는 방법을 사용한다. 본 연구의 동역학

모델은 개발 중인 항법필터에 적용될 계획인데, 항법

필터에서 실험상수를 추정하는 것이 정교한 모델을

사용하는 것보다 정확도를 높일 수 있다. 한편, 저궤

도위성의 실시간 항법필터로 사용할 경우에는 위치

오차가 미터 급이므로 본 모델 정도로도 충분한 정확

도를 얻을 수 있다.
궤도적분 정확도는 궤도 조건에 따라 달라질 수

있기 때문에, 고도 20200km인 GPS 위성 중궤도에 대

해서도 성능 분석을 수행하였다. GPS 위성을 선택

한 이유는 IGS에서 정밀한 궤도결정값을 제공하며, 
저궤도에 비해 중력가속도 환경이 다르기 때문이다. 
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그림 10. 초기조건 오차에 따른 궤도예측 오차 변화

(GPS 중궤도 위성)

Fig. 10. Orbit prediction error with different initial 

condition errors (GPS satellite)

그림 10은 1일간 GPS위성의 궤도의 시뮬레이션

데이터를 생성한 뒤 MSODP 결과와의 차이를 분석

한 것인데, 저궤도위성의 경우와 마찬가지로 초기 조

건을약간씩다르게 하여 초기조건오차에 따른민감

도 분석도 수행하였다. 초기조건 오차가 없는 경우

(No error)  1일 후 위치오차는 70cm인데, 저궤도일

때 31cm보다는 큰 값을 나타내었다. 초기조건 오차

가 5cm인 경우에는 1일 후 오차는 5.64m로 증가하였

으며, 30m인 경우에는 3.197km를 나타내었다. GPS 
위성의 궤도주기가 약 12시간인데 이에 대한 위치오

차의 주기적 변화를 파악할 수 있다.   
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그림 11. 실제 데이터와 비교한 1일간 궤도예측 

오차

Fig. 11. Orbit prediction error with satellite flight 

data (GRACE and GPS satellites)

그림 11은 시뮬레이션 데이터 대신 실제 위성 궤

도 데이터를 사용하여 궤도 예측 정확도를 분석한 것

이다. NASA에서 2002년에 발사하여 현재까지 운용
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중인 GRACE 위성 데이터를 이용하였는데, GRACE
는 편대비행 하는 위성간 거리측정을 이용하여 지구

중력장을 측정하는 위성으로 정밀한 궤도 정보를 필

요로 한다. JPL에서 계산한 GRACE 저궤도위성 정밀

궤도결정 오차는 5cm (1σ)이하이며, IGS 
(International GNSS Services)에서 계산한 GPS위성 궤

도결정오차는 3cm 이하이다. 즉, 이러한 오차가 초기

조건 오차로 반영된다고 할 수 있다. 1일 동안

GRACE와 GPS는 최대 200m의 오차를 나타내고 있

는데, 5cm 초기오차와 중력만을 고려했을 때 (그림 9, 
10)의 오차인 5m보다훨씬큰 값을 나타내었다. 이러

한 차이는 중력 이외의 대기저항이나 태양복사압 등

비중력가속도 차이 때문이다. 참고로 GRACE에 탑재

된 위성 항법필터의 궤도예측 정확도는 1일에 150m 
(1σ) 정도[8]로 본 연구에서 개발한 모델과 비슷한

수준이다.
앞에서 언급한 바와 같이 비중력가속도를 모델만

으로 표현하는 것은 불가능하며 궤도추정에 의한 실

험상수를 결정해야 한다. 예를 들어 GPS 항법메시지

에서는 케플러궤도 요소이외에 궤도요소 변화량 들

이 포함되어 있는데, 이러한 것 들은 실험상수가 간

접적으로 적용된 것이라 할 수 있다. 동역학모델에

주안점을 둔 본 연구에서는 실험상수를 적용하지 않

았으므로 이러한 차이는 피할 수 없다.

  
Ⅳ.  결  론

저궤도 위성항법 수신기용 실시간 항법필터를 개

발하기 위한 전단계로 위성동역학 모델 알고리듬을

연구하고 이를 계산하는 MATLAB 프로그램을 개발

하였다. 이 프로그램은 후처리방식이 아닌 순차처리

방식으로 동작하며 향후 실시간 프로그램으로 쉽게

변환할 수 있다. 정밀중력가속도, 정밀좌표변환, 3체
중력, 대기저항, 태양복사압 모델을 결합하여 저궤도

위성용 동역학모델 및 프로그램을 개발하였다.  해외

정밀궤도결정 프로그램을 이용하여 정확도를 검증하

였는데 중력가속도와 좌표변환모델의 1일간 오차는

31cm로 높은 정확도를 나타내었다. 궤도예측정확도

는 초기위치 정확도에 큰 영향을 받는데, 고도 480km

인 저궤도위성의 경우 30m 초기오차일 때 1일 후 궤

도오차는 3.2km였으며, 초기오차에 대해 선형적으로

증가하였다. 저궤도위성과 GPS 위성의 실제 궤도 데

이터를 사용해서 궤도 예측 정확도를 분석하였는데, 
1일간 최대 200m 오차를 나타내었다. 이는 위성운용

중 위성항법신호 중단에 의한 고장상황이나 위성제

어 계획수립에 사용될 수 있는 정확도이다, 향후 항

법필터와 결합하여 비중력 가속도에 대한 실험상수

추정값을 적용하면 예측 정확도를 더욱 향상시킬 수

있을 것으로 생각된다.   
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