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ABSTRACT

In this paper, a orbit determination process was carried out based on KARISMA(KARI

Collision Risk Management System) developed by KARI(Korea Aerospace Research

Institute) to verify the orbit determination performance of this system, in which radar

tracking data of a space debris was used. The real radar tracking data were obtained from

TIRA(Tracking & Imaging Radar) system operated by GSOC(German Space Operation

Center) for the KITSAT-3 finished satellite. And orbit determination error was

approximately 60m compared to that of the GSOC's orbit determination result from the

same radar tracking data. However, those results were influenced due to the insufficient

information on the radar tracking data, such as error correction. To verify and confirm it,

the error analysis was demonstrated and first observation data arc which has huge

observation error was rejected. In this result, the orbit determination error was reduced

such as approximately 25m. Therefore, if there are some observation data information such

as error correction data, it is expected to improve the orbit determination accuracy.

초 록

본 논문에서는 한국항공우주연구원에서 개발한 우주파편 충돌위험 종합관리 시스템

(KARISMA, KARI Collision Risk Management System)의 궤도결정 성능에 대한 검증을 위

해 저궤도 우주물체에 대한 레이더 관측데이터를 이용한 궤도결정을 수행하였다. 레이더 관

측데이터로는 운영 종료된 우리별 3호(KITSAT-3)에 대해 독일 우주운영센터(GSOC,

German Space Operations Center)의 협조로 얻은 TIRA(Tracking & Imaging Radar) 시스

템의 실제 레이더 관측데이터를 사용하였다. 궤도결정 결과의 비교를 위해서 동일한 관측데

이터에 대한 독일 우주운영센터의 정밀궤도결정 결과와 비교를 하였으며, 그 결과 약 60m

정도의 평균 위치오차가 있음을 확인할 수 있었다. 하지만 해당 결과는 관측데이터에 대한

오차보정 정보 등의 누락으로 인해 영향을 받았다. 이를 확인하기 위해 관측데이터에 대한

오차분석 및 관측오차가 큰 첫 관측데이터 아크를 배제하였다. 이 결과에서는 약 25m 정도

의 평균 위치오차로 줄어듬을 확인할 수 있었다. 따라서 최종적으로 관측데이터에 대한 오

차보정 정보를 적용할 경우 궤도결정 정밀도를 향상시킬 수 있을 것으로 기대된다.
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Ⅰ. 서 론

지난 2014년 9월 13일에 우리나라의 저궤도

소형위성인 과학기술위성 3호가 옛 소련의 기상

위성인 METEOR 1-10의 파편과 충돌할 뻔한 사

건이 있었다(1). 다행히 충돌사건이 발생하지는 않

았으나 이 사건으로 운영 10개월만에 자국의 위

성이 우주파편에 의해 운영 종료가 될 뻔하였다.

또한, 유사한 상황이 2015년 1월 4일 과학기술위

성 3호와 미국·러시아 통신위성의 충돌 파편에

대해 또다시 발생하였으나, 다행히 이 역시 충돌

사건으로 발생하지는 않았다
(2)

. 이러한 우주파편

에 대한 충돌위험은 인공위성의 증가에 따라 높

아졌으며, 최근에는 우주물체간의 충돌사건에 의

해 우주물체의 수가 Fig. 1과 같이 기하급수적으

로 높아짐에 따라 점점 더 증가되고 있다
(3)

.

따라서 최근 많은 이슈가 되고 있는 우주파편

으로부터 자국의 위성을 보호하기 위해 한국항공

우주연구원(이하 항우연)에서는 2010년부터 우주

파편에 대한 충돌위험 연구를 수행해왔으며
(4-6)

,

최근에는 우주파편 충돌위험 종합관리 시스템

(KARISMA, KARI Collision Risk Management

System)을 Fig. 2와 같이 개발하였다
(7-12)

. 항우연

에서 개발한 KARISMA는 2013년 1차 완성이 된

후 2014년 1월 1일부터 6개월동안 항우연 지상관

제소에서 시험운영을 거쳐 2014년 8월부터 정식

적으로 운영되고 있으며, 현재는 상업화 과정을

통해 상업화 버전인 CHARISMA(Conjunction

Handling, Assessment and RISk Management

Application)를 완성하였다(12).

Fig. 1. Monthly number of objects in

earth orbit by object type
(3)

Fig. 2. KARISMA System

일반적으로 우주파편에 의한 충돌위험 분석을

위해서는 각각의 우주물체에 대한 정밀한 궤도정

보가 필요하다. 자국의 위성에 대해서는 해당 위

성의 지상 관제소에서 정밀한 궤도정보를 얻을

수 있지만, 충돌위험을 가지고 접근해오는 우주

물체에 대한 궤도정보는 대부분 미국의 합동우주

전략센터(JSpOc, Joint Space Operations Center)

에서 제공해주고 있는 TLE(Two Line Elements)

혹은 CDM(Conjunction Data Message)에 의존하

고 있다. 하지만 이러한 TLE 정보 및 CDM 정보

는 미국 합동우주전략센터에서 세계 각국에 위치

한 우주감시 네트워크(Space Surveillance Netwo

rk)를 통해 얻은 관측데이터를 바탕으로 궤도결

정을 수행한 결과를 전세계에 배포하기 위해 가

공한 제한된 데이터이다. 특히 TLE 데이터는 해

당 정밀 궤도력(Ephemeris) 정보를 SGP4 (Simpli

fied General Perturbations-4)를 기반으로 평균궤

도(Mean Orbit) 개념의 데이터로 변환하기 때문

에 저궤도 우주물체에 대해서는 평균 2km 수준

의 정밀도를 갖는다(13). 이와 달리 CDM 데이터

는 해당 충돌위험 상황에 대해 두 물체에 대한

보다 정밀한 궤도정보 제공을 위한 접촉궤도(Osc

ulating Orbit) 개념의 데이터이기 때문에 TLE

데이터에 비해 상대적으로 높은 정밀도를 제공해

주고 있지만 이 데이터 역시 3일정도의 궤도전파

의 경우 약 1km 내외의 위치오차를 발생한다(14).

따라서 보다 정밀한 충돌확률 분석 및 충돌회

피 기동 설계를 위해서는 보다 정밀한 궤도정보
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를 바탕으로 해야되며, 이러한 정밀 궤도정보를

얻기 위해서는 외부 관측소에 해당 접근 물체에

대한 추적을 의뢰하고 해당 데이터를 얻어 사용

하여야 한다. 이러한 외부 추적데이터로는 크게

레이더 관측 데이터, 광학 관측데이터 등이 있으

며, KARISMA에서는 이들 외부 추적데이터에 대

한 궤도결정 기능을 갖추고 있다. 이러한

KARISMA의 궤도결정 성능에 대한 검증을 위해

서 아리랑 2호 위성에 대한 가상의 레이더 관측

데이터를 처리하였으며, 그 결과 약 5m의 평균

오차를 가짐을 보였다
(10)

. 또한, 광학 관측데이터

처리 성능에 대한 검증을 위해 정지궤도 위성인

ARTEMIS 위성에 대한 실제 광학 관측데이터를

이용하여 궤도결정을 수행하였으며, 그 결과 타

기관의 궤도결정 결과와 비교하여 약 40m의 평

균오차를 가짐을 보였다
(11)

.

이에 본 논문에서는 KARISMA의 궤도결정 성

능에 대한 검증을 위해 가상의 레이더 관측데이

터가 아닌 실제 레이더 관측데이터를 이용하여

궤도결정을 수행해보고 이를 분석해보고자 한다.

이를 위해서 독일 우주운영센터(GSOC, German

Space Operations Center)의 협조로 얻은 우리별

3호(KITSAT-3) 위성에 대한 TIRA(Tracking &

Imaging Radar) 시스템의 실제 레이더 관측데이

터를 이용해서 궤도결정을 수행한 후 해당 결과

를 독일 우주운영센터에서 같이 제공해준 궤도결

정 결과와 비교하여 보았다.

이를 위해서 본 논문의 2장에서는 KARISMA

에서 궤도결정을 수행하기 위한 설정내용에 대해

기술한 후, 3장에서 해당 궤도결정 결과에 대해

독일 우주운영센터의 궤도결정 결과와 비교·분석

하였다.

Ⅱ. 정밀궤도결정

2.1 KARISMA 정밀궤도결정 모듈

앞서 여러 참고문헌(7-11)에서 언급한 바와 같이

KARISMA는 개발자원 및 개발기간 감축을 위해

COTS(Commercial Off-The-Shell) 기반으로 설

계·개발 되었으며, KARISMA의 정밀궤도결정 모

듈은 AGI사에서 개발한 궤도결정 소프트웨어인

ODTK(Orbit Determination Tool Kit)를 사용하

고 있다. 이는 자사 소프트웨어인 STK(System

T o o l K i t )와 같은 궤도역학 모델과 적분기

(integrator)를 사용함으로써 높은 신뢰도를 가지

고 여러 분야에서 사용되고 있다(15-19). ODTK는

초기궤도 정보를 바탕으로 순차적으로 들어오는

Fig. 3. Characteristic of sequential filter
and smoother(18)

관측데이터를 순차필터(Sequential Filter)기법을

이용하여 궤도결정을 수행하기 때문에 여타의 배

치필터의 결과와는 다소 상이한 특성을 가진다
(9)

.

일반적으로 최소자승법과 같은 일괄필터(Batch F

ilter)에서는 상태오차에 대한 적분과정의 프로세

스 잡음(Process noise)을 백색잡음으로 가정하지

만, 실제 궤도결정에서의 프로세스 잡음은 동역

학 모델링 오차 및 관측 데이터 특성에 따라서

시간에 따른 연관관계(Corelation)를 가지게 된

다. 따라서 ODTK에서는 순차필터를 적용함에

따라 이러한 프로세스 잡음에 의한 실질적 공분

산(Realistic Covariance)을 계산해 준다(11,19).

순차필터를 이용하여 순차적 궤도결정을 수행

할 경우 시간이 지남에 따라 추정오차의 누적으

로 인해 궤도오차가 증가하게 되며, 이러한 궤도

오차를 줄이기 위해서 Fig. 3과 같이 스무더(Smo

other)를 이용하여 보정을 해주는 과정을 병행하

게 된다. 일반적으로 후처리 궤도결정을 위해 순

차필터를 통해 전체 관측데이터를 처리한 후 고

정시간 스무더(Fixed Interval Smoother)를 통해

역방향으로 궤도전파(Backward Propagation)를

하면서 오차 공분산(Error Covariance)을 줄여가

는 과정을 거치게 된다. 또한, 실시간(Real time)

궤도결정을 위해 순차필터와 같이 관측데이터를

처리할 때마다 가변시간 스무더(Variable Lag S

moother)를 통해 오차 공분산을 줄여가는 기법

을 제공하고 있으나, KARISMA에서는 실시간 궤

도결정을 수행하지 않기 때문에 해당 기능을 사

용하지는 않는다. 고정시간 스무더에 대해서는

참고문헌 [11]과 [19]에 자세히 기술되어 있다.

KARISMA의 정밀궤도결정 모듈은 이러한 OD

TK를 바탕으로 사용자의 입력을 최소화하면서

활용도를 높일 수 있도록 GUI(Graphic User Int

erface) 기반으로 개발되었고, 이를 통해 다양한

관측데이터를 처리하고 있다. 저궤도 위성에서

가장 많이 사용하고 있는 GPS 항행해(GPS Navi

gation Solution)를 이용한 궤도결정을 수행하였
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으며(9), 우주물체에 대한 외부 관측소 데이터를

처리하기 위해서 가상의 레이더 데이터를 이용한

궤도결정을 수행하였으며(10), 정지궤도위성에 대

한 광학 관측데이터를 이용한 정밀 궤도결정을

수행함으로써
(11)

KARISMA의 궤도결정 기능 및

성능을 확인한 바 있다.

2.2 레이더 관측데이터

독일 우주운영센터로부터 제공받은 레이더 관

측데이터는 독일의 TIRA 시스템을 이용하여 얻

은 실제 관측데이터를 사용하였다. TIRA 시스템

은 Fig. 4와 같이 직경 34m의 파라볼릭(paraboli

c) 안테나를 갖는 레이더 시스템으로 L밴드 추적

(tracking) 레이더와 Ku밴드 이미지(imaging) 레

이더 기능을 갖추고 있다
(20)

. 본 논문에서 사용하

고 있는 TIRA 데이터로는 우리별 3호 위성에 대

해 2010년 10월 5일 19시 52분 37.809초부터 201

0년 10월 7일 06시 26분 08.976초까지의 4개의

아크(Arc)에 대한 레이더 관측데이터를 사용하고

있으며, 이 데이터에는 거리(Range), 도플러(Dop

pler) 속도, 방위각(Azimuth), 고도각(Elevation)

정보를 포함하고 있다. 관측대상인 우리별 3호

위성은 태양동기궤도의 특성으로 하나의 관측소

에서 관측 가능한 관측시간이 제한적이며, 이로

Fig. 4. The TIRA facility
(20)

Fig. 5. Radar tracking measuremet time for

KITSAT-3 satellite from TIRA

Arc

#
Observation Time (UTCG)

Observation

Data #

1 2010/10/05
19:52:37.80936

~ 20:04:20.75290
510

2 2010/10/06
05:28:04.18637

~ 05:38:42.53359
447

3 2010/10/06
07:05:54.69081

~ 07:17:00.06963
469

4 2010/10/07
06:14:32.65342

~ 06:26:08.97641
435

Table 1. Radar tracking data for KITSAT-3

Categories Values

Latitude N 50.61657 deg

Longitude E 7.12961 deg

Altitude 340.325m

Table 2. TIRA location information

인해 Fig. 5와 같이 불연속적인 데이터를 제공해

주고 있다. 해당 기간 동안의 전체 획득 데이터

는 총 1,861쌍이며, 이들 데이터에 대한 세부적인

내용은 Table 1에 정리하였다.

독일 우주운영센터로부터 전달받은 관측데이

터는 독일 우주운영센터의 내부 데이터 형식으로

작성되어 있기 때문에 이를 KARISMA에서 처리

하기 위해 표준 포맷으로 변환해주어야 한다. 이

를 위해서 거리, 도플러 속도, 방위각, 고도각 정

보를 입력하기 위해 표준 포맷인 GEOSC 파일

포맷으로 변환하는 과정이 추가적으로 필요하였

다.

또한, 레이더 관측데이터를 이용한 궤도결정을

수행하기 위해서는 관측데이터를 획득한 지상국

의 정확한 위치정보가 필요하다. 이를 위해서 독

일 우주운영센터에서 제공받은 TIRA 시스템의

위치정보는 다음의 Table 2와 같다.

2.3 우리별 3호 위성정보

독일 우주운영센터에서 제공해준 레이더 관측

데이터는 1999년 발사한 우리별 3호 위성에 대한

관측데이터이다. 우리별 3호 위성은 우리별 1호

와 2호의 개발경험을 바탕으로 독자설계를 통해

개발된 최초의 국내 고유 위성모델로 100kg급의

소형위성이다(21). 우리별 3호는 1999년 발사 이후

전 세계 곳곳의 컬러영상 획득 및 고에너지 입자

검출, 전자온도 측정실험 등 다양한 임무를 수행

한 후 현재 운영종료 된 위성으로 해당 위성에

대한 정보는 참고문헌 [21]을 통해 다음과 같이
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Categories Values

Satellite ID 25756

S/C Mass 110 kg

S/C Size 495x604x852 mm

Max. S/C Area 1.028612 m2

Table 3. Information of KITSAT-3

정리할 수 있었다.

이 때 최대 면적은 양쪽 태양전지판을 모두

펼쳤을 때 (495 + 604 + 604 mm)를 가정하여서

계산하였으며, 역학모델에서는 태양복사압에 대

한 외란력 및 지구 대기항력을 계산하기 위한 위

성 단면적 정보로 활용하기 위해서 최대 면적의

절반정도인 0.5m2의 값을 이용하였다.

2.4 역학모델 설정

정밀궤도결정 결과는 역학모델의 설정에 따라

다소 차이를 보일 수 있으므로 해당 역학모델의

설정이 중요하다. 본 논문에서 사용하고자 하는

레이더 관측데이터는 독일 우주운영센터에서 제

공받았으며, 이를 이용한 정밀궤도결정 성능을

비교하기 위해서 동일 기관에서 수행한 궤도결정

결과를 활용하였다. 하지만 독일 우주운영센터에

서는 자체 정밀궤도결정 시스템에서 사용한 역학

모델에 대한 별도의 정보를 제공해주고 있지 않

았기 때문에 Table 4와 같이 역학모델을 설정하

여 궤도결정을 수행하였다.

먼저 중력장 모델로는 기존의 저궤도 위성인

아리랑 위성의 궤도결정
(14 ,22)

에 주로 사용되는

JGM3 모델
(23)

의 30차 항까지 사용하였으며, 지구

대기항력에 대한 모델 역시 저궤도 위성인 아리

랑 위성의 궤도결정에 주로 사용되는 Jacchia 19

71 모델
(24)

을 사용하였다. 이에 대한 대기항력 상

수 및 태양복사압 상수의 값도 아리랑 위성에서

주로 사용하는 값을 사용하였다. 3체에 의한 영

Categories Values

Gravity Model JGM3 (30x30)

Drag Model Jacchia 1971

Drag Coefficient 2.2

Solar Radiational
Pressure Coefficient

1.5

S/C Area 0.5 m2

Third Body Attraction Sun, Moon (DE421)

Table 4. Force model for orbit determination

of KITSAT-3

향은 주요 질량체인 태양과 달만을 고려하였으

며, 이들 천체에 대한 천문력(ephemeris)은 JPL

의 천문력 중에서 DE421 행성 천문력(25)을 사용

하였다. 이와 같은 역학모델을 이용한 적분은 R

KF(Runge-Kutta-Fehlberg) 7(8) 적분기를 사용하

였으며, 적분간격은 30초로 설정하였다.

2.5 초기궤도 설정

일반적으로 궤도결정 과정은 사용자가 입력한

초기궤도 정보를 바탕으로 관측데이터와 비교하

여 얻은 관측잔차(Measurement Residual)의 값

을 계산한 후 이러한 관측잔차를 줄여가기 위해

초기궤도 정보를 지속적으로 수정하는 과정이다.

이러한 초기궤도 조건의 업데이트 방식은 궤도결

정 방식에 따라 다르지만, 사용자가 입력하는 초

기궤도 정보가 실제 궤도와 유사할수록 궤도결정

과정이 원활히 진행된다. 만약 실제 궤도와 차이

가 큰 초기궤도를 사용하게 될 경우 궤도결정 결

과의 정확도에 영향을 주며, 경우에 따라서는 궤

도결정 결과가 수렴하지 못하기도 한다.

이러한 초기궤도 정보는 처음 관측되는 물체

에 대해서는 초기궤도결정(IOD, Initial Orbit

Determination) 및 최소자승법(LS, Least Square

method) 등의 방법을 통해 초기궤도 정보를 계산

하기도 하지만, 기존의 궤도결정 정보가 존재할 경

우 이를 바탕으로 입력하는 것이 일반적이다.

KARISMA도 초기궤도결정 및 최소자승법을

통해 초기궤도 조건을 계산하는 것이 가능하지

만, 이는 궤도결정의 정확도에 영향을 준다. 본

논문에서는 KARISMA의 정상적인 궤도결정 성

능을 분석하고자하기 때문에, 기준 결과데이터로

사용하는 독일 우주운영센터에서 제공한 궤도결

Categories Values

CoordFrame TEMEOfDate1)

Epoch 5 Oct 2010 00:00:00.000 UTCG

X Position 1506.821274 km

Y Position -148.216440 km

Z Position 6920.021503 km

X Velocity 4.674891511 km/s

Y Velocity -5.752904749 km/s

Z Velocity -1.148907995 km/s

Table 5. Initia l orbit condit ions of the
KARISMA orbit determination for

the GSOC radar tracking data

1) True Equator Mean Equinox coordinate system evaluated at the requested time
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정 데이터에서 원시시간(Epoch Time)에서의 궤

도정보를 추출하여 Table 5와 같이 초기궤도 조

건을 설정하였다. 

Ⅲ. 궤도결정 결과 분석

앞에서 설정한 지상국, 위성모델, 역학모델, 초

기궤도 정보를 바탕으로 KARISMA를 통해 독일

우주운영센터의 레이더 관측데이터에 대한 정밀

궤결정을 수행하였으며, 본 절에서는 KARISMA

의 정밀궤도결정 결과에 대해 기술토록 하겠다.

먼저 앞에서 설정한 궤도결정 정보를 바탕으

로 KARISMA의 궤도결정을 수행한 후 해당 궤

도결정 결과 얻은 우리별 3호 위성의 궤도력을

독일 우주운영센터에서 제공해준 정밀 궤도력과

비교하였다. 그 결과 Fig. 6과 같이 독일 우주운

영센터의 정밀 궤도력을 기준으로 KARISMA의

정밀 궤도력에 대한 오차를 RIC (Radial,

In-track, Cross-track) 방향에 대한 그래프 및

Fig. 6. Position difference between GSOC OD result and KARISMA OD result

Mean

( 


  



)

RMS

( 





  




 )

RMS about Mean

( 





  




 )

Radial (m) 0.164 11.378 11.377

In-Track (m) -57.242 62.347 24.709

Cross-Track (m) 0.005 1.755 1.755

Range (m) 58.420 63.401 24.347

Table 6. Position difference summary report between GSOC OD(Orbit Determination) result

and KARISMA OD result for KITSAT-3 radar tracking data

거리(Range) 오차에 대한 그래프로 표현할 수 있

었다. 이 그래프에서 보는 것과 같이 대다수의

오차 특성이 속도방향(In-track)에서 나타나며, 전

체 비교구간에 대해 대략적으로 100m 이내의 수

준임을 확인할 수 있다. 이와 같은 오차는 궤도

결정을 위한 역학모델의 차이 및 궤도결정 방식

에 따라 발생할 수 있으며, 관측데이터의 특성

등의 영향으로 발생한다.

이러한 궤도결정 결과에 대한 차이를 정량적

으로 분석하기 위해, 해당 위치오차에 대한 평균

과 RMS 오차 및 표준편차를 독일 우주운영센터

의 궤도결정 결과를 기준으로 RIC 방향에 대해

계산한 결과를 Table 6에 정리하였다. 이 표에서

확인할 수 있듯이 전체적인 위치오차는 주로 접

선방향(In-track)에서 발생하며, 오차 거리에 대한

평균 오차 및 RMS 오차가 약 60m, 표준편차가

25m 정도이다. 이러한 오차는 앞에서 설명한 바

와 같이 정밀궤도결정 방식, 역학모델 및 초기궤

도 설정 등의 차이로 인해 발생하게 되며, 저궤
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Fig. 7. Position uncertainty of filter result from KARISMA

Fig. 8. Position uncertainty of smoother result from KARISMA

도 우주물체에 대한 TLE 오차가 대략 1~2 km

수준(26)임을 감안하면 우주물체 충돌위험 분석에

유용하게 쓰일 수 있는 수준이다.

비교적 정밀한 레이더 관측데이터를 이용한

궤도결정에 대한 오차원인 분석을 위해서 필터

및 스무더의 처리 결과에 대한 위치 불확실성

(Position Uncertainty)을 Fig. 7~8과 같이 그래프

로 확인하여 보았다. 해당 그래프의 결과는 궤도

전파과정에서 같이 계산하게 되는 공분산

(covariance) 정보를 표시한 값으로 표준편차에

대한 3σ(3-sigma) 값을 그래프로 표시하였다.

Fig. 7에서 확인할 수 있듯이 초기의 궤도정보로

부터 첫 관측데이터가 있는 2010년 10월 5일 19

시 52분경까지는 역학모델의 오차 및 관측데이터

의 부재로 인해 공분산 값이 증가하다가 첫 관측

데이터를 처리한 이후 해당 관측데이터에 대한

반영을 통해 공분산 값이 의미있는 수준으로 줄

어들게 된다. 이후 관측데이터의 부재에 따라 소

폭 증가하는 양상을 보이다가 관측데이터를 반영

하여 공분산 값을 줄이는 과정을 반복하게 된다.

따라서 최종적으로 200m(3σ) 수준의 속도방향

(In-track)에 대한 공분산 값을 계산할 수 있게

된다. 이와 같은 순차필터의 결과를 보상하기 위

해 스무더를 이용하여 보정한 궤도결정 결과에

대한 공분산 정보는 Fig. 8과 같다. 이 그래프에

서 초기의 증가, 감소 구간은 초기 궤도정보의
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Fig. 9. Measurement residual ratio of orbit determination result in sigma scale from KARISMA

원시(epoch) 시간부터 첫 관측데이터 획득시점까

지의 데이터이며, 이후 약 180m(3σ) 수준의 속도

방향(In-track)에 대한 공분산 값을 계산할 수 있

음을 확인하였다. 따라서 해당 결과가 필터의 결

과를 잘 보상하고 있음을 확인할 수 있었다 .

다음으로 관측데이터에 대한 처리결과를 확인

하기 위해서 관측잔차에 대한 분석결과를 Fig. 9

와 같이 그래프로 정리하였다. 이 그래프에서 살

펴볼 수 있듯이 도플러 속도의 관측데이터가 모

두 배제(Reject)되어서 처리되었음을 확인할 수

있다. 이는 관측데이터에 대한 바이어스(bias) 정

보를 같이 제공받지 못함으로 인해 이를 보정할

수 없음으로 발생하는 현상으로 이로 인해 궤도

결정 결과의 오차수준이 상당수 증가한 것으로

사료된다. 따라서 해당 관측데이터에 대한 추가

적인 정보가 존재한다면 궤도결정 결과는 보다

정밀해질 수 있다.

또한, 첫 관측데이터의 경우 일부 관측데이터

에 대한 관측잔차가 3σ를 벗어나는 것을 확인할

수 있다. 이를 좀 더 확대해보면 Fig. 10과 같이

해당 아크의 시작시점과 종료시점 부근에서의 거

리 정보의 오차가 크게 나타나는데, 이는 해당

관측데이터의 관측잡음 및 관측데이터의 특성으

로 인해 발생한 것으로 사료된다. 특히 레이더

관측데이터의 경우 고도각에 따른 관측데이터의

영향이 존재하게 되며(27,28), 낮은 고도각에서는

관측거리의 증가 및 대기에 의한 굴절효과, 대지

에 의한 반사효과 등의 영향으로 상대적으로 낮

Fig. 10. Measurement residual ratio of orbit

determination result in sigma scale from

KARISMA for the first measurement data

Fig. 11. Measurement residual ratio of orbit

determination result in sigma scale from

GSOC for the first measurement data
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Fig. 12. Range error for the elevation

angle from GSOC orbit
determination result

Categories Values

CoordFrame TEMEOfDate

Epoch 6 Oct 2010 00:00:00.000 UTCG

X Position -4265.988072 km

Y Position 5238.535174 km

Z Position 2195.924782 km

X Velocity 2.368679814 km/s

Y Velocity -1.038959515 km/s

Z Velocity 7.027745328 km/s

Table 7. Initial orbit conditions of second
simulation

Fig. 13. Position difference between GSOC OD result and KARISMA OD
result for different initial orbital information

은 관측데이터의 정밀도가 낮아지게 된다. 이러

한 현상을 확인하기 위해서 독일 우주운영센터에

서 같이 제공해준 정밀 궤도력을 바탕으로 STK

를 활용해서 TIRA 시스템을 기준으로 한 관측데

이터 (AER, Azimuth-Elevation-Range)를 역산하

였다. 이렇게 역산한 데이터와 독일 우주운영센

터에서 제공해준 관측데이터에 대한 차이를 계산

한 후, 이에 대한 첫 번째 아크에 대한 관측잔차

정보를 재구성하여 Fig. 11과 같은 그래프를 얻

을 수 있었다. 이 그래프에서 확인할 수 있듯이

해당 관측데이터를 바탕으로 궤도결정을 수행한

결과와 관측데이터 사이의 차이가 발생하는 것을

확인할 수 있으며, 이는 관측데이터에 대한 관측

잡음 및 관측특성 등을 적용하여 독일 우주운영

센터에서 궤도결정을 수행하였음을 의미한다. 특

히 도플러 정보의 경우 모든 데이터들의 정보가

크게 차이를 보이고 있는 것으로 보아 해당 데이

터에 대한 보정과정이 별도로 적용된 것으로 사

료된다. 또한, 이와 같은 역산 데이터들에 대해서

고도각에 대한 그래프로 표시한 것이 Fig. 12이

다. 이 그래프에서 확인할 수 있듯이 각각의 아

크에 대해서 최대 고도각에서의 거리정보 오차가

가장 적으며, 이를 기준으로 고도각이 낮아질수

록 거리오차가 발생하는 것을 확인할 수 있었다.

이는 레이더 관측데이터의 특성에 따른 결과이

며, 이를 이용한 정밀 궤도결정을 수행하기 위해

서는 이에 대한 보정정보 역시 필요하다. 하지만

본 논문에서 제공받은 데이터에는 해당 정보가

없기 때문에 이로 인한 궤도결정 정밀도의 차이

역시 존재하게 된다.
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Mean

( 


  



 )

RMS

( 





  




 )

RMS about Mean

( 





  




 )

Radial (m) 0.002 10.632 10.632

In-Track (m) -4.843 22.293 21.761

Cross-Track (m) 0.001 1.477 1.477

Range (m) 23.669 24.743 7.211

Table 8. Position difference summary report between GSOC OD(Orbit Determination) result

and KARISMA OD result for KITSAT-3 radar tracking data

마지막으로 첫 관측데이터에 대한 비교적 많

은 오차를 줄이기 위해서 첫 관측데이터를 배제

할 경우에 대한 궤도결정을 추가로 수행해보았

다. 이를 위해서 초기궤도 정보를 첫 관측데이터

와 두 번째 관측데이터 사이인 2010년 10월 6일

0시 0분 0초에 대한 독일 우주운영센터의 궤도력

정보를 활용하여 Table 7과 같이 설정한 후 2010

년 10월 6일부터 8일까지 궤도결정을 수행하였

다. 그 결과 Fig. 13과 같이 독일 우주운영센터의

정밀 궤도력을 기준으로 KARISMA의 정밀 궤도

력에 대한 오차를 RIC 방향에 대한 그래프로 얻

을 수 있었으며, Fig. 6과 비교했을 때 궤도결정

오차가 상당부분 감소한 것을 확인할 수 있다.

이는 관측데이터에 대한 오차보정 정보의 부재에

따라 첫 관측데이터의 영향이 크게 작용했던 것

을 의미하고, 그 이유는 Fig. 12와 같이 첫 관측

데이터에 대한 최대 고도각이 크기 때문에 오차

보정 정보의 비중이 커지기 때문이다.

이러한 궤도결정 결과에 대한 차이의 정량적

분석 결과를 Table 8과 같이 정리하였다. 앞의

Table 6과 비교했을 때 정량적으로 약 절반정도

로 오차가 줄어들은 것을 확인할 수 있었으며,

최종적으로 약 25m 정도의 평균 궤도결정 정밀

도를 나타내고 있다. 이와 같은 궤도결정 정밀도

는 관측 데이터에 대한 오차보정 정보가 같이 적

용될 경우 좀 더 줄어들 것으로 판단된다.

IV. 결 론

본 논문에서는 우주파편에 의한 충돌위험 분

석을 위해 충돌위험을 갖고 접근해오는 우주물체

에 대한 정밀궤도 정보 생성을 위해 실제 레이더

관측데이터를 이용한 궤도결정을 수행하였다. 이

를 위해서 독일 우주운영센터의 협조로 얻은 우

리별 3호 위성에 대한 3일간의 실제 레이더 관측

데이터를 바탕으로 항우연에서 개발한 우주파편

충돌위험 종합관리 시스템(KARISMA)을 활용하

여 궤도결정을 수행하였으며, 그 결과 독일 우주

운영센터의 궤도결정 결과와 비교했을 때 대략

60m 정도의 평균오차를 보였다. 이러한 결과는

역학모델의 수정 및 초기궤도 정보의 수정을 통

해 개선이 가능할 것으로 사료되지만, 해당 궤도

결정 수준이 충돌위험 분석에 충분히 효과적으로

작용할 수 있는 수준이다. 또한, 레이더 관측데이

터의 낮은 고도각에 대한 거리정보의 오차보정

정보의 부재로 인해 정밀 궤도결정 결과가 영향

을 받을 수 있음을 확인하였으며, 이를 위해 오

차정보가 많은 초기 관측데이터를 배제한 궤도결

정 결과로 약 25m 수준의 평균오차를 갖는 것을

확인하였다. 따라서 레이더 관측데이터에 대한

오차보정 정보가 주어질 경우 보다 나은 수준의

궤도결정 결과를 얻을 수 있을 것이다.
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