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ABSTRACT

In this paper, a real time on-board orbit determination method using the extended

kalman filter is suggested and its performance is analyzed in the environment of the orbit.

Considering the limited on-board resources, the J2 orbit propagate model and the GPS

navigation solution are used for on-board orbit determination. The analysis result of the

on-board orbit determination method implemented in DubaiSat-2 showed that position and

velocity error are improved from 70.26 m to 26.25 m and from 3.6 m/s to 0.044 m/s,

respectively when abnormal excursion errors is removed in the GPS navigation solution.

초 록

본 논문에서는 확장 칼만 필터(Extended Kalman Filter)를 이용하여 On-board상에 적용

가능한 궤도 결정 방안을 제시하고 GPS 수신기에 적용하여 그 결과를 분석하였다. 이때,

On-board 상의 제한된 자원을 감안하여 본 연구에서는  궤도 전파 모델과 GPS 항행해

를 이용하여 궤도 결정을 수행하였으며 현재 운용 중인 두바이셋-2(DubaiSat-2) 인공위성에

적용한 결과를 분석하였다. 분석 결과 GPS 항행해에서 불규칙하게 발생하는 수 km의 큰

오차가 제거되었고 위치 오차는 70.26 m에서 26.25 m로 65% 감소하였으며 속도 오차는

3.6 m/s에서 0.044 m/s로 96% 감소하여 정밀도가 향상된 것을 확인할 수 있었다.
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Ⅰ. 서 론

최근 관련 기술의 발전으로 인공위성의 성능

이 향상되고 사용 용도가 다양해지고 있다. 특히,

인공위성의 소형화 및 저전력화 추세가 지속되어

무게 300 kg 급 위성인 두바이셋-2 (DubaiSat-2,

2013년 11월 발사, 이하 DS-2)와 데이모스

-2(Deimos-2, 2014년 6월 발사, 이하 DM-2)는 상
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용 목적에 사용 가능한 품질의 1m 영상을 안정

적으로 생성하고 있다[1]. 이와 같은 고성능 관측

위성일수록 영상 품질 향상을 위해 정확한 관측

위치(Target Pointing)를 추적해야 한다. 지구 관

측 인공위성은 자세제어 시 위성 동체 좌표계

(Body Frame)를 기준으로 관측 대상의 위치를

파악하고 기동하기 때문에 인공위성의 위치, 속

도 정보는 정밀도뿐만 아니라 높은 안정성을 요

구받는다. 인공위성의 위치 정보는 레이저 거리

정보(Laser Ranging), GPS(Global Positioning

system) 항행해, 지상 안테나 관측 정보, 미국의

합동우주전략센터(JSpOC, Joint Space Operations

Center)의 TLE(Two Line Element) 정보 등으로

획득 가능하다. 이 중 중형급 이하의 인공위성에

서 활용 가능한 가장 정밀한 궤도 정보는 GPS

항행해이고 GPS 수신기는 위성 항법 시스템을

이용하여 매우 정밀한 위치, 속도 정보를 계산한

다.

GPS 수신기는 GPS 인공위성과 GPS 수신기

사이의 의사 거리(Pseudo Range)와 의사 거리

변화율(Pseudo Range Rate)을 관측 정보로 이용

하여 위치와 속도, 시간 정보를 계산한다. GPS

항행해는 기본적으로 관측된 의사 거리와 의사

거리 변화율에 대해 최소 자승법을 이용하여 계

산되는데 의사 거리와 의사 거리 변화율의 분해

능(Resolution)은 각각 약 300m, 20cm/s이고

GPS 인공위성 궤도 오차, 수신기 잡음, 수신기

시계 오차의 영향으로 인해 계산된 위치, 속도,

시간 정보의 정밀도는 낮다[2]. 또한 실제 우주

공간상에서 GPS 항행해는 생성되지 못하는 경우

가 존재하고 때때로 위치 오차 4 km, 속도 오차

3 m/s까지 발생되는 등 안정성이 낮다[3,4]. 이

러한 오차는 지상국에서 복잡한 궤도 전파 모델

을 이용하여 제거 가능하다. 하지만 계산 과정의

복잡성으로 인해 On-board 상에서 임무 수행(지

상국과의 Contact, Eclipse 예측, 영상 촬영 등)

중 사용되기 어렵다.

GPS 항행해의 오차를 줄이고 정밀도를 높여

안정적으로 인공위성의 임무를 수행하기 위해

On-board 상에서의 실시간 궤도 결정 연구가 활

발히 연구되고 있다. 국외에서는 Topex/Poseidon

인공위성의 의사 거리 관측 정보에 확장 칼만 필

터(EKF, Extended Kalman Filter)를 적용하여 위

치 정밀도가 약 20 m, 속도 정밀도가 0.1 m/s으

로 향상되었고[5,6] X-SAT 인공위성의 의사 거리

와 의사 거리 변화율 관측 정보에 확장 칼만 필

터를 적용하여 위치 정밀도가 25 - 30 m로 향상

되는 등 다양한 연구가 수행되고 있다[7,8]. 국내

에서는 한국과학기술원 인공위성연구센터에서

GPS 수신기를 개발하여 과학위성 3호에 탑재하

였고[9] 한국항공우주연구원은 자체 개발한 GPS

수신기를 나로호에 탑재하여 발사한 사례가 있다

[10]. 또한 CHAMP, 다목적실용위성 2호 인공위

성의 관측 정보를 이용하여 On-board 궤도 결정

알고리즘을 제안 한 바 있다[11]. 하지만 제안된

궤도 결정 방식의 수행 시간은 궤도 전파 모델에

대해서 10×10 지구 비대칭 중력장 모델을 적용

할 경우 0.66 초, 40×40 모델을 적용 시 4.5 초로

과도하게 소요된다[11]. 이러한 이유로 국내에서

개발된 GPS 수신기 중 실시간 On-board 궤도

결정 시스템이 적용되어 실제 인공위성에 탑재된

경우는 전무하다.

본 논문에서는 확장 칼만 필터(Extended

Kalman Filter)를 이용하여 On-board 상에 적용

가능한 궤도 결정 방안을 제시하고 그 결과를 분

석하였다. 이때, On-board 상의 제한된 자원

(Resource)을 감안하여 본 연구에서는 간단한 

궤도 전파 모델을 적용하였고 의사거리 대신

GPS 항행해를 관측 정보로 이용하여 궤도 결정

을 수행한 결과 On-board 상에서 궤도 결정에

소요되는 시간은 0.05 초로 감소한 것을 확인하

였다. 또한 On-board 궤도 결정 시스템을 현재

운용 중인 DS-2 인공위성에 적용한 결과 GPS 항

행해에서 불규칙하게 발생하는 큰 오차가 제거되

었고 위치 오차는 70.26 m에서 26.25 m으로

65% 감소하였으며 속도 오차는 3.6 m/s에서

0.044 m/s으로 96% 감소되어 정밀도가 크게 향

상된 것을 확인하였다.

Ⅱ. 시스템 모델

2.1 동역학적 모델

지구 중심에 대한 궤도 선회운동을 정의하는

가장 기본이 되는 법칙은 두 물체 사이 운동을

정의하는 뉴턴 제 2 법칙에 의해 다음과 같이 식

(1)로 표시된다.









 (1)

여기서 은 지구 중심에서 인공위성까지의 위

치 벡터, 은 지구 중심에서 인공위성까지의 거

리, 는 지구 중력 상수, 는 우주 외란에 의한

섭동 가속도를 나타낸다. 본 연구에서는 비대칭

중력장 모델만을 적용한 궤도 전파 모델을 고
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려하였다. 비대칭 중력장 모델은 다른 섭동력에

비해 상대적으로 크고 궤도 전파 모델의 경우

간단하지만 큰 오차를 수반하지 않고 적절한 결

과를 얻을 수 있다는 면에서 타당한 가정이다.

 까지만 고려된 운동방정식을 정리하면 식 (2)

와 같다.



 


 










 








 


 










 








 


 










 






(2)

식 (2)의 는 지구 반지름이고, 는 비대칭

중력장을 적용하기 위한 매개 변수이다.

2.2 시스템방정식

식 (2)의 운동방정식에서 상태 벡터는 위치 성

분  와 속도 성분  이고, 지구 중심 관

성 좌표계(Earth Centered Inertial)로 표현된다.

상태 방정식은 일반적으로 다음과 같이 표현된

다.

 

 


  

  

(3)

식 (3)의 는 백색 잡음(white noise) 형태의

프로세스 잡음이며 는 상태 천이 행렬이다.

는 다음과 같이 표현된다.

  



















































 (4)

식 (4)의   는 지구 비대칭 중력장에 의

한 섭동 가속도를 의미하고  까지만 고려할 경

우 식 (2)와 같이 표현된다.

2.3 관측 상태 방정식 및 관측 정보

궤도 결정에 사용되는 관측 정보는 위성의 상

태 추정의 개선을 위해 사용된다. 본 논문에서는

의사 거리, 의사 거리 변화율 정보를 이용해 계

산된 GPS 항행해를 관측 정보로 이용하였다. 일

반적으로 관측 상태 방정식과 선형화된 관측 함

수 행렬은 다음과 같이 표현된다.

 




(5)

여기서 는 관측 정보이고, G는 관측 함수, 

는 관측 정보의 백색 잡음(white noise) 형태의

관측 잡음이다. 본 논문에서는 GPS 항행해를 관

측 정보로 사용했음으로 관측 정보와 상태 벡터

는 선형 관계를 갖는다. 따라서 는 단위행렬

()로 간단히 표현된다.

Ⅲ. 궤도 결정 알고리즘

3.1 확장칼만필터(Extended Kalman Filter)

궤도 요소를 이용하여 미래의 궤도를 계산하

는 작업을 궤도 전파라고 하며, 이와는 반대로

측정한 궤도 정보를 이용하여 궤도 요소를 추정

하는 작업을 궤도 결정이라고 한다. 본 논문에서

는 On-board 궤도 결정을 수행하기 위하여 확장

칼만 필터를 적용하였다. 칼만 필터가 선형 문제

에 적용된 선형 필터인데 반해 확장 칼만 필터는

비선형 문제에 적용하기 위해 개발되었다. 비선

형 문제의 최적해는 상태의 조건부 확률밀도함수

에 대해 정확히 알아야 구할 수 있지만, 이를 위

해선 무한개의 모멘트를 구해야 한다[12]. 이것은

물리적으로 불가능하므로 근사적인 가정하에서

간단한 형태의 비선형 필터를 구현한다. 확장 칼

만 필터는 비선형 문제를 선형화시키기 위한 테

일러 전개식에서 1차 편미분항까지만 고려하므로

1차 필터라고 하며, 선형화 오차를 줄이고자 각

관측 시점에서 얻은 최적 추정 궤도를 공칭 궤도

로 개선해 나가는 방법을 이용하였다. 비선형 필

터링 이론의 응용에서 주어지는 상태 방정식은

앞의 식 (3)과 같이 표현된다. 비선형 시스템의

실제 상태는 정확하게 알 수 없기 때문에 관측치

를 이용해서 최적의 값을 추정해야 한다. 여기

서 는 임의 관측 시각 에서의 관측 정보이

다. 식 (5) 의 관측 방정식을 관측 시각 에서

표현하면 다음 식 (6) 과 같다.

       (6)
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여기서 는 관측 오차 벡터이다. 초기 상태

벡터는 초기 관측 정보로 설정하였고 초기 공분

산은 충분히 큰 값으로 설정하였다. 주어진 초기

정보와 임의 시각 에서의 새로운 관측 정보 

를 이용하여 의 최적 추정 상태를 다음과 같이

계산할 수 있다.


 (7)

여기서 는  이전 관측에 의한 최적 추정

상태에서 예측된 궤도이고, 는 새로운 추정값

의 최소분산성질을 만족하는 칼만 이득이다.

함수 를 알고 있다고 가정하고, 이전 최적

추정 상태 가 주어진다면, 에서 추정된

는 다음 식 (8) 의 상태 방정식을 에서 

까지 적분하여 계산할 수 있다.

  
 (8)

주어진 초기 공분산을 식 (3)의 상태 천이 행

렬로 전파시키는 수식은 다음과 같다.




 





 




 

(9)

식(9)의 는 과 같다. 는 프로세스 잡음

의 공분산 행렬이다. 공분산 행렬의 개선식은 다

음과 같다.

   
 (10)

칼만 이득은 가 최소가 되기 위한 다음 식

(11)에서 구할 수 있다.

 

  
 



(11)

여기서 는 로 단위행렬이고, 는 관측

잡음 의 공분산 행렬이다. 칼만 이득은 다음과

같이 계산 가능하다.

 





 
 (12)

Ⅳ. On-board 궤도 결정 수행 결과

본 절에서는 DS-2 인공위성의 GPS 수신기에

On-board 궤도 결정 시스템을 적용하여 그 동작

결과에 대해서 기술한다. 분석 환경은 지상에서

GPS 시뮬레이터를 이용하여 우주 환경을 모사한

경우와 현재 운용 중인 DS-2의 GPS 수신기에 적

용한 실제 우주 환경 두 가지이다. GPS 시뮬레

이터를 이용한 On-board 궤도 결정 수행 결과는

시뮬레이터에서 생성한 참조(Reference) 궤도와

비교하여 분석하였고 실제 우주공간 상에서의 궤

도 결정 결과는 정밀 궤도 결정(POD, Precise

Orbit Determination) 결과와 비교하여 분석하였

다.

4.1 동작 환경 - GPS Simulator

GPS 시뮬레이터를 이용한 시험 환경은 다음

Fig. 1 과 같다. 시험 환경은 GPS 시뮬레이터,

GPS 수신기, GPS Test PC로 구성되고 GPS 시

뮬레이터는 GPS 수신기에 GPS 인공위성의 RF

신호를 모사하여 전송한다. 본 논문에서 GPS 시

뮬레이터가 생성하는 궤도 정보는 Table 1과 같

다.

GPS 시뮬레이터는 Table 1의 정보를 이용하여

비대칭 중력장, 대기 저항, 제 3체, 태양 복사압

등의 우주 외란을 포함한 궤도를 생성하고 GPS

Item Information

Epoch Time  2013.07.11 10:00:00

Semi-major Axis  6852.2 km

Eccentricity  0

Inclination  97.3087 deg

Asscending Node  86.824 deg

Arg. of Perigee  0 deg

Mean Anomaly  0 deg

Table 1. Initial orbit information

Fig. 1. GPS test environment
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Fig. 2. Real time on-board orbit determination performance - Environment : GPS simulator

Observed Data Orbit Determination Data

Radial In-track Cross-track Range Radial In-track Cross-track Range

Position RMS(m) 9.917 10.718 1.729 14.705 10.078 10.5724 1.6479 14.699

Velocity RMS(m/s) 0.148 0.081 0.063 0.103 0.026 0.021 0.019 0.022

Position AVR(m) -9.006 -10.523 0.257 14.447 -9.650 -10.459 0.0446 14.564

Velocity AVR(m/s) -0.0054 0.0159 -0.0053 -0.0089 -0.0073 0.0066 -0.0042 0.0032

Position STD(m) 4.1524 2.0384 1.7098 2.7410 2.907 1.5410 1.6473 1.9875

Velocity STD(m/s) 0.1484 0.0795 0.0632 0.1026 0.0255 0.0205 0.0186 0.0218

Table 2. Accuracy report of real time on-board orbit determination performance

- Environment : GPS simulator

인공위성의 신호를 모사하여 RF 신호를 GPS 수

신기에 전송한다. 이때, GPS 시뮬레이터 환경에

서는 GPS 수신기의 실제 위치 및 속도 정보를

획득 가능하다.

본 논문에서는 2013년 07월 11일 10시부터 14

시까지 4시간 동안 GPS 시뮬레이터와 GPS 수신

기를 이용하여 의사 거리, 의사 거리 변화율로만

GPS 항행해를 계산하였고 같은 기간 동안

On-board 궤도 결정을 수행하여 GPS 항행해를

계산하였다. 이 두 결과와 GPS 시뮬레이터가 생

성한 실제 궤도를 비교하여 정밀도를

RIC(Radial, In-track, Cross-track) 좌표계에 대해

Table 2와 Fig. 3에 나타내었다.

Table 2를 살펴보면 의사 거리로만 계산된

GPS 항행해의 위치, 속도 정밀도는 약 14.7 m,

0.1 m/s RMS이고 궤도 결정 후 14.6 m, 0.02

m/s RMS으로 속도 정밀도가 80% 개선된 것을

확인할 수 있다. 위치의 정밀도 향상은 크지 않

은 것으로 보이는데 Fig. 3에서 확인 가능하듯이

궤도 결정 전, 후 두 결과 모두 위치 정보에 약

14 m 의 바이어스(bias) 가 존재하기 때문이다.

바이어스가 잡음 오차 대비 크기 때문에 잡음 오

차 제거 효과가 RMS 계산 시 반영되지 않은 것

으로 판단된다. Table 2를 확인해 보면 전체적으

로 위치보다는 속도의 정밀도 향상이 큰 것을 확

인 가능한데 평균은 -0.0089 m/s에서 0.0032
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Observed Data 　Orbit Determination Data

Radial In-track Cross-track Range Radial In-track Cross-track Range

Position RMS(m) 44.63 50.89 18.86 70.26 14.07 19.31 5.04 24.42

Velocity RMS(m/s) 2.87 2.12 1.12 3.6 0.16 0.15 0.1 0.17

Position AVR(m) 13.075 23.24 8.72 20.52 7.882 0.93 0.386 14.023

Velocity AVR(m/s) 0.323 0.202 0.114 0.903 0.0287 0.0126 -0.0017 0.0763

Position STD(m) 43.99 33.24 31.27 52.22 13.43 14.15 5.02 12.67

Velocity STD(m/s) 1.244 0.721 0.455 1.648 0.118 0.0157 0.0167 0.0611

Table 3. Accuracy report of observation data - Environment : In-orbit

m/s으로 64% 개선되었고 표준편차는 0.1026

m/s에서 0.0218 m/s으로 78% 으로 개선되어 정

밀도와 안정성이 큰 폭으로 개선되었다.

4.2 동작 환경 - In Orbit

본 절에서 실제 우주 공간상에서 동작 중인

DS-2에 설치된 GPS 수신기의 항행해 정밀도를

분석해 보았다. GPS 시뮬레이터 환경과는 다르

게 실제 우주 공간상에서는 실제 궤도 정보를 확

인할 수 있는 방법이 없다. 이를 해결하기 위해

STK의 HPOP 정밀 궤도 전파 모델을 이용하여

POD를 수행하였고 이것을 참조(Reference) 궤도

로 활용하였다.

본 논문에서 제안하는 궤도 결정 방식은 의사

거리로만 계산된 GPS 항행해를 관측 정보로 사

용하고 있다. DS-2 인공위성의 GPS 수신기의 경

우 발사 초기 운용 기간인 2013년 11월 21일부터

2014년 1월 18일까지 실시간 On-board 궤도 결

정 시스템을 적용하지 않고 의사 거리로만 GPS

항행해를 계산하였고 2014년 1월 20일 이후 궤도

결정 시스템을 적용하였다. 본 절에서는 2014년

1월 20일 이전 GPS 항행해를 분석하여 궤도 결

정 시스템의 관측 정보 정밀도를 분석하였다. 또

한 2014년 1월 20일 이후 GPS 항행해를 분석하

여 궤도 결정 시스템을 실제 On-board에 삽입한

결과를 분석하였다.

다음 Table 3, Fig. 3은 2014년 1월 17일의

GPS 항행해를 POD 분석 후 결과를 RIC 좌표계

에 대해 표현한 결과이다. 또한 해당 GPS 항행

해를 관측 정보로 이용하여 궤도 결정 시스템을

PC 상에서 동작시켜 결과를 함께 나타내었다.

앞서 서두에서 언급했듯이 우주 공간상에서 의사

거리로만 GPS 항행해를 계산할 시 GPS 항행해

가 생성되지 못하는 경우가 발생하고 때때로 위

치 오차 4 km, 속도 오차 3 m/s까지 발생하는

등 안정성과 정밀도가 낮다[3,4]. 실제로 Fig. 3에

서 확인 가능하듯이 DS-2 의 GPS 수신기는 의사

Fig. 3. Accuracy of observation data -

Environment : In-orbit

거리만 이용하여 GPS 항행해를 계산한 경우 위

치 정보에서 약 1.6 km, 속도 정보에서 약 20

m/s까지 오차가 발생한다. 또한 장주기로 약

50m까지 오차가 증가하고 다시 감소하는 영역이

존재하는 것을 확인 가능하다.

해당 정보를 관측 정보로 활용한 궤도 결정

결과를 Table 3에 함께 나타내었는데 Table 3을

확인해 보면 관측 정보 대비 RMS 기준으로 위

치는 약 65%, 속도는 약 94% 오차가 줄어들었

다. 그리고 표준편차를 살펴보면 위치는 약 75%,

속도는 96% 감소되어 관측 정보의 정밀도와 안

정성이 크게 향상된 것을 확인할 수 있다. 인공

위성이 자세제어 기동 시 위성 동체 좌표계를 기
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2014.02.01 Orbit Determination Data 　Feb. 2014, Orbit Determination Data

Radial In-track Cross-track Range Radial In-track Cross-track Range

Position RMS(m) 24.012 18.0096 10.977 23.721 21.089 13.257 8.3009 26.256

Velocity RMS(m/s) 0.055 0.0267 0.03212 0.0403 0.046 0.0301 0.0277 0.0446

Position AVR(m) -15.41 1.3768 -0.1675 25.1547 -17.36 3.962 0.5445 23.798

Velocity AVR(m/s) -0.012 0.0023 -0.0015 0.0225 -0.0095 0.0016 -8.08E-05 0.0176

Position STD(m) 10.251 14.291 7.90173 11.6584 11.973 12.651 8.2835 11.092

Velocity STD(m/s) 0.0423 0.0309 0.02544 0.0381 0.045 0.030 0.0277 0.041

Table 4. Accuracy report of real time on-board orbit determination performance

- Environment : In-orbit

Fig. 4. Real time on-board orbit determination performance - Environment : In-orbit

준으로 추적하기 때문에 위치, 속도 정보의 안정

성이 매우 중요하다는 점을 상기하면 안정성 부

분 개선 정도는 괄목할만하다. 또한 관측 정보에

서 때때로 발생하던 대단히 큰 오차(위치 :

1.6km, 속도 : 20m/s)가 사라진 것도 GPS 수신

기의 항행해 안정성이 향상되었음을 나타내는 지

표이다. GPS 시뮬레이터 환경에서 궤도 결정 결

과와 비교하면 RMS에서의 위치 정밀도가 큰 폭

으로 개선되었는데 이것은 위치 정보의 1.6km

와 같은 매우 큰 오차가 제거되어 RMS 분석 결

과에 반영된 것으로 판단된다. 같은 이유로 속도

정밀도 또한 GPS 시뮬레이터 환경에서의 결과보

다 더 크게 개선되었다. GPS 항행해의 큰 오차

를 배제하고 정밀도를 확인하기 위해 하위 90%

오차를 표현하는 CE90 기준으로 분석하면 위치,

속도 정보의 정밀도는 관측 정보의 경우 각각

32.1 m, 1.66 m/s이고 궤도 결정 결과는 각각

29.43 m, 0.15 m/s으로 위치는 8%, 속도는 90%

오차가 감소하였다. CE90 결과에서 확인 가능하

듯이 큰 오차를 배제할 경우 GPS 시뮬레이터의

결과와 유사하게 위치의 개선보다는 속도의 개선

폭이 크다.

지금까지 검증한 실시간 On-board 궤도 결정

시스템을 2014년 1월 20일 이후 DS-2 인공위성

의 GPS 수신기에 적용하였다. 2014년 2월 1일

GPS 항행해를 분석해보면 다음 Table 4, Fig. 4
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Fig. 5. 1 month accuracy of GPS navigation
solution - Environment : In-orbit

와 같다. 또한 Table 4와 Fig. 5에 2014년 2월 한

달 간 GPS 항행해를 분석하여 함께 나타내었다.

Fig. 5를 보면 GPS 항행해 결과는 한 달 간 유사

한 성능을 나타내고 있고 Table 4에서 확인할 수

있듯이 2월 한 달간 GPS 항행해의 위치, 속도

정밀도는 RMS 기준으로 각각 26.25 m, 0.045

m/s이고 표준 편차는 각각 11.09 m, 0.041 m/s

으로 Table 3의 PC 상의 결과와 유사한 수준이

다. Fig. 4에서 확인 가능하듯이 위치 오차에 가

장 큰 영향을 끼치는 것은 Radial 방향의 오차이

다. Radial 방향의 오차는 GPS 수신기를 중심으

로 지역 평면(Local Plane) 상의 GSP 인공위성을

주로 추적했기 때문으로 판단된다[2]. 해당 오차

의 경우 GPS 항행해 생성 시 의사 거리 및 의사

거리 변화율을 GPS 인공위성의 위치에 따라 선

별적으로 선택하여 감소시킬 수 있을 것으로 기

대된다. Table 3의 관측 정보와 비교 시

On-board 궤도 결정 시스템 적용 전 대비 적용

후 RMS 기준으로 위치는 62%, 속도는 약 98%

오차가 감소하였다. 그리고 위치 정보의 표준편

차가 52.22 m에서 11.09 m로 78% 개선되었고

속도 정보의 표준편차 또한 1.648 m/s에서 0.041

m/s로 약 97% 개선되어 항행해의 안정성이 크

게 개선되었다. 1 개월간의 GPS 항행해를 분석

한 결과 위치 정보의 약 1.6 km, 속도 정보의 약

20 m/s 의 큰 오차가 제거되었고 1 sec 주기의

GPS 항행해를 안정적으로 생성하는 것을 확인할

수 있었다. 이것은 CE90 기준으로 분석하면 확

인 가능한데 위치 정보의 정밀도는 32.1 m에서

28.13 m으로 12% 개선되었고 속도 정보의 정밀

도는 1.66 m/s에서 0.155 m/s으로 90% 개선되었

다. RMS, 평균, 표준편차, CE90 등 다양한 방식으

로 분석 시 속도의 경우 90% 이상 개선되고 있다.

속도 정밀도의 개선 폭이 위치 정밀도보다 큰 것

으로부터 확인 가능하듯이 의사 거리만 이용한

GPS 항행해의 경우 위치 정보에 비해 속도 정보

에 잡음 오차가 많이 포함되어 있다. 인공위성 동

체 좌표계의 경우 위치와 속도 두 가지 정보를 이

용하여 생성하기 때문에 두 정보의 정밀도와 안정

성이 높아지는 것은 인공위성 임무 수행 시 정밀

한 관측 대상 추적이 가능하다는 것을 의미한다.

Ⅴ. 결 론

본 논문에서는 확장 칼만 필터(Extended

Kalman Filter)를 이용하여 On-board 상에 적용

가능한 궤도 결정 방안을 제시하고 GPS 수신기

에 적용하여 그 결과를 분석하였다. 이때, 기존

연구에서 On-board 상의 제한된 자원으로 인해

궤도 결정 수행 시 과도한 계산 시간이 소요되어

실제 On-board에 적용하기 어려웠던 문제를 해

결하기 위해 본 연구에서는 간단한  궤도 전파

모델을 확장 칼만 필터와 함께 사용하였고 의사

거리 대신 GPS 항행해를 관측 정보로 이용하여

궤도 결정 수행 시간을 단축하고자 하였다.

현재 운용 중인 DS-2 인공위성의 GPS 수신기

에 궤도 결정 시스템을 적용한 결과 On-board

궤도 결정 수행 시간이 0.05초 소요되어

On-board 상에 적용 가능한 수준인 것을 확인하

였다. 또한, On-board 궤도 결정 시스템을 적용

후 GPS 항행해를 분석한 결과 때때로 발생하는

큰 오차가 제거되었고 위치 오차는 70.26 m에서

26.25 m로 65% 감소하였으며 속도 오차는 3.6

m/s에서 0.044 m/s로 96% 감소하여 정밀도가

향상된 것을 확인할 수 있었다. 이것은

Topex/Poseidon 인공위성의 궤도 결정 결과(위

치 : 약 20 m, 속도 : 0.1 m/s)와 X-SAT 인공위

성의 궤도 결정 결과(위치 : 25 - 30 m), 그리고

다목적실용위성 2호의 궤도 결정 결과(위치 :

40.5m)[13]와 비교 시 유사한 수준이다.

본 연구를 통해 GPS 항행해의 정밀도와 안정

성이 향상되어 안정적인 인공위성 운영 및 정밀

한 관측 위치 추적이 가능할 것으로 판단된다.
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