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ABSTRACT

In this paper, we described the new TLE(Two Line Elements) generation method based on
the compansation technique by using past TLEs(Two Line Elements) released by JSpOC(Joint
Space Operation Center) in USA to reduce the orbit prediction error for long duration of
SGP4(Simplified General Perturbations 4) which is a simplifed and analytical orbit propagator.
The orbital residuals the orbital difference between two ephemeris for the first TLE only and
for the all TLEs updated by JSpOC for the past some period was applied for this algorithm
instead of general orbit determination software. Actually, in these orbital residuals, the trend
of orbit prediction error from SGP4 is included. Thus, it is possible to make a simple residual
function from these orbital residulas by using the fitting process. By using these residual
functions with SGP4 prediction data for the currnet TLE data, the compansated orbit
prediction can be reconstructed and the orbit prediction error for long duration of SGP4 is
also reduced. And it is possible to generate new TLE data from it. In this paper, we
demonstraed this algorithm in simple simulation, and the orbital error is decreased
dramatically from 4km for the SGP4 propagation to 2km for it during 7 days as a result.

초 록

본 논문에서는 인공위성의 궤도예측을 위해 사용되는 미국 합동우주관제센터(JSpOC, Joint
Space Operation Center)의 TLE(Two Line Element) 정보에 대한 SGP4(Simplified General
Perturbations 4) 모델의 장기 궤도예측 오차를 줄이기 위해 과거의 TLE 정보들을 이용한 보

상기법을 적용하여 새로운 TLE 정보를 생성하는 방법에 대해 기술하고 있다. 이를 위해 과거 

특정 시점에서의 TLE 정보를 바탕으로 현재까지 궤도전파를 한 데이터와 동일기간 동안 미국 

합동우주관제센터에서 공개된 모든 TLE를 이용해서 궤도전파를 수행한 데이터를 비교하여 계

산한 궤도잔차를 이용하였다. 이러한 궤도잔차 성분은 SGP4 궤도전파 모델에 의한 궤도오차 

증가 경향을 보여주고 있기 때문에 궤도오차 보정을 위해 해당 궤도잔차 성분들을 적절한 함

수로 표현하였다. 이후, 현재 시점에서 공개된 TLE 정보를 이용한 SGP4 궤도전파 데이터에 

해당 잔차함수를 적용함으로써 장기 궤도전파에 따른 SGP4 모델의 궤도오차를 줄일 수 있었

으며, 이를 바탕으로 새로운 TLE 정보를 생성하였다. 본 논문에서 일주일의 궤도전파에 대한 

시뮬레이션을 통해 기존의 TLE를 이용한 궤도전파 오차가 4km 정도인 반면 새로운 TLE 생

성기법에 의한 궤도전파 오차가 약 2km 수준으로 줄어드는 것을 확인할 수 있었다.

Key Words : Orbit Propagation(궤도 전파), TLE(TLE), SGP4(SGP4), Compensation
Method(보상기법)
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Ⅰ. 서 론

인공위성의 임무를 계획하고 정상적으로 운영

하기 위해서는 궤도예측 기법이 필요하다. 특히,
신뢰성이 낮은 초소형위성의 경우 GPS가 고장나

거나 지상국과의 교신이 단절되는 등의 비정상 

상태의 위험도가 상대적으로 높기 때문에 위성의 

내부에 탑재 궤도전파기(On-board Orbit Propag
ator)가 요구되며, 이에 대한 장기궤도예측 성능

은 위성의 운영에 많은 도움이 된다. 한편 이러

한 궤도예측 기법은 인공위성의 운영 뿐만 아니

라 우주물체 감시 및 우주파편 제거시스템 등의 

다양한 분야에 적용되는 기반 기술이다.
하지만 일반적으로 궤도예측 기법은 과거의 

관측데이터를 바탕으로 수행된 궤도결정 결과를 

바탕으로 이루어지게 되는 것이 일반적이며, 이

를 위해서는 인공위성 및 우주물체들에 대한 관

측데이터와 함께 궤도결정 소프트웨어를 필요로 

하게 된다. 또한, 이러한 궤도결정 소프트웨어는 

상대적으로 고가이기 때문에 초소형위성과 같은 

시스템에서 적용하기에 다소 어려움이 있다.
따라서 일반적으로 초소형위성 등에서 적용하고 

있는 궤도예측 및 탑재 궤도전파기는 미국의 합

동우주전략센터(JSpOC, Joint Space Operations
Center)에서 전세계의 불특정 다수를 대상으로 

배포하고 있는 TLE(Two Line Element) 정보를 

활용하고 있다. 일반적으로 궤도운동을 하고 있

는 우주물체들은 지구에 의한 2체 운동이외에 다

양한 외부 섭동력의 영향을 받게 된다. 이러한 

외부 섭동력에 대한 영향으로 변화되는 궤도변화

를 간단한 형태의 모델로 가정한 것이 SGP4(Sim
plified General Perturbations 4) 모델이며, TLE
정보는 시간에 따른 궤도정보(Ephemeris)를 이러

한 SGP4 모델에 맞게  Fig. 1과 같이 두 줄의 데

이터로 표현한 평균 궤도요소이다[1,2,3]. 이러한 

TLE+SGP4의 궤도예측 기법은 해석적 기법의 계

산을 통해 궤도정보를 생성하기 때문에 수학적 

기법의 다른 방식에 비해 계산속도가 빠르며, 계

산량이 적다. 이러한 장점으로 인해 TLE+SGP4

Fig. 1. Definition of Two Line Element[3]

궤도예측 기법은초소형위성과 같이 고가의 궤도

결정 및 궤도예측프로그램이 없는 시스템의 지상

운영 및 탑재 궤도전파기로 활용이 가능하다. 또

한, 다수의 우주물체들에 대한 궤도정보 생성이 

용이하기 때문에 우주물체들에 대한 충돌위험 분

석의 초기 분석에도 활용하고 있다[4,5].
하지만 이렇게 배포되고 있는 TLE 정보는 상

대적으로 낮은 궤도정밀도를 제공하고 있는데,
저궤도 위성의 경우 생성시점에서 1~2km 수준

의 궤도정밀도를 제공하고 있다[6]. 따라서 이러

한 TLE 정보를 바탕으로 SGP4로 궤도예측을 수

행하게되면 궤도예측 오차가 증가할 수밖에 없

다. 따라서 이러한 TLE와 SGP4를 이용한 궤도

예측 오차를 감소시키기 위해 다양한 연구가 이

루어져 왔다. 초기에는 자국의 운영위성에 대해 

지상국에서 획득한 정밀한 궤도결정 및 궤도예측 

데이터를 바탕으로 새로운 TLE를 생성하는 방법

을 제안하였으며p[7], 일부 논문에서는 지상국의 

정밀 궤도결정 데이터 대신 위성의 GPS 항행해

(GPS Navigation Solution) 정보를 이용해서 새

로운 TLE를 생성하기도 하였다[8-10]. 또한, TLE
정보 중 저궤도 위성에 가장 많은 영향을 미치는 

대기항력의 성분을 수정하기 위해 B*의 값만을 

새로 계산해서 적용하는 접근법도 제안되었다[1
1]. 최근에는 이러한 과거의 TLE들과 SGP4를 통

해 얻은 궤도정보를 의사관측데이터(Pseudo-Obs
ervation Data)로 활용해서 궤도결정 프로그램을 

통해 궤도오차를 줄인 후 궤도예측을 수행하는 

연구가 진행되어왔다[6, 12-15].
하지만 이러한 TLE를 기반으로한 궤도예측 기

법들은 정밀도 향상을 위해서 궤도결정 과정을 

포함하고 있으며, 이로 인해 고가의 상용 궤도결

정 소프트웨어를 사용하고 있기 때문에 예산적 

한계가 있는 초소형위성의 운영시스템에서는 접

근이 어려운 단점이 있다. 이러한 이유로 상용 

궤도결정 소프트웨어를 이용하지 않고 GPS 데이

터를 이용하여 TLE 정보를 새로 생성한 연구도 

있으며[10], 전력 및 성능의 제한조건으로 인해 

원활한 GPS 데이터의 획득이 어려운 경우 기존

의 SGP4 기반의 궤도예측 시스템을 위해 TLE의 

대기저항 관련 B*항을 새로 갱신하고자 하는 연

구[16]도 있었다.
이러한 노력에도 불구하고 해당 위성에 대한 

TLE 정보를 갱신하더라도 단순화된 SGP4 궤도

역학 모델의 특성으로 궤도오차의 증가현상을 막

을 수는 없다. 따라서 이러한 궤도예측 오차의 

증가를 보정하기 위해서는 SGP4 궤도예측 데이

터를 바탕으로 한 SGP4모델의 궤도예측 오차 증
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가 경향성을 파악하여 이를 보정해주어야 할 것

이다.
따라서 본 논문에서는 별도의 궤도결정 소프

트웨어를 이용하지 않고 과거의 TLE 정보들만을 

바탕으로 이러한 TLE+SGP4 궤도예측 기법의 궤

도오차 증가의 경향성을 보상(Compansation)함
으로써 저가의 궤도예측 및 탑재 궤도전파기의 

성능향상 기법에 대해 기술하고자 한다. 이에 2
장에서는 제안하고자 하는 새로운 TLE 생성기법

에 대해 설명하고, 3장에서는 해당 알고리즘에 

대한 간단한 시뮬레이션을 수행함으로써 제안한 

방식의 효용성을 확인하여 보았다.

Ⅱ. TLE+SGP4 보상기법

2.1 TLE+SGP4 궤도예측 오차

미국 합동우주전략센터에서 배포하는 TLE 정

보는 우주공간에 떠돌아 다니는 다수의 우주물체

에 대한 궤도정보를 최대한 간단한 형태로 배포

하기 위해 사용된 평균 궤도요소이다. 이를 위해

서 미국 합동우주전략센터에서는 해당 우주물체

들에 대한 레이더 관측데이터들을 바탕으로 평균 

궤도요소 산출을 위해 SGP4 궤도모델을 기준으

로 TLE를 생성하기 때문에 해당 TLE 데이터들

은 SGP4 궤도전파기를 이용해서 궤도예측을 수

행해야 의도한 궤도예측 정보를 재현할 수 있다.
하지만 다양한 형태의 궤도들을 비교적 간략화 

한 SGP4 궤도역학 모델에 맞춰 산출하기 때문에 

발생하는 모델오차의 영향으로 해당 궤도예측 오

차는 시간이 지남에 따라 큰 폭으로 증가하게 된

다. 일례로 실제 아리랑 2호의 지상 궤도결정 시

스템에서 계산된 궤도정보를 기준으로 미국 합동

우주전략센터의 배포한 TLE 데이터와 해당 데이

터를 SGP4 모델을 통해 예측한 궤도의 차이를 

Fig. 2. Orbit perdiction error for SGP4 propagtion
with KARI OOD during 16 days

분석해 보았으며, 그 결과 Fig. 2와 같이 궤도예

측 오차가 지속적으로 증가하여 약 일주일 후에

는 4km 정도로 증가하며, 이후 지속적으로 증가

하여 약 14일 이후에는 9km 수준으로 증가하게 

된다. 이러한 궤도예측 오차는 위성의 크기 및 

TLE 배포 주기 등에 의해 위성별로 그 특성이 

다양하다[17].

2.2 기준 궤적 생성

일반적으로 이와 같이 TLE와 SGP4를 이용한 궤

도예측 기법의 궤도예측 오차의 경향성을 분석하기 

위해서는 해당 기법의 오차를 계산하기 위한 기준 

궤도정보가 필요하게 된다. 이를 위해 일반적으로 

상용 궤도결정 소프트웨어 등을 통해 얻은 궤도결

정 정보를 사용하게 되지만, 본 논문에서는 이러한 

상용 궤도졀정 소프트웨어를 구축하기 어려운 저가

의 지상국 환경에서의 궤도예측 기법 향상에 그 목

적이 있다. 따라서 이러한 궤도오차를 계산하기 위

한 기준 궤도정보를 다른 방법으로 제공하여야 한

다. 이를 위해서 과거 특정시간에 대한 기준 궤도

정보 생성을 위해 본 논문에서는 해당 기간동안 배

포된 모든 TLE 정보를 활용하고자 한다.
일반적으로 앞에서 언급한 것과 같이 단일 

TLE 정보를 바탕으로 SGP4를 통해 장시간 궤도

전파를 수행하게 될 경우 증가되는 궤도오차로 

인해 미국 합동우주전략센터에서는 궤도예측에 

대한 궤도오차 유지를 위해서 TLE를 비주기적으

로 배포를 하고 있다. 따라서 Fig. 3과 같은 방법

으로 비주기적으로 배포된 TLE들을 이용하면 일

정 수준의 궤도오차를 갖는 과거의 궤도정보를 

재현(Reconstruction)할 수 있다. Fig. 3에서 살펴

보는 바와 같이 다수의 TLE를 이용하여 궤도정

보를 재현할 경우 시간 순으로 배포된 하나의 

TLE를 SGP4 모델을 통해 다음 TLE가 배포된 

시점까지 궤도전파를 수행하고, 다음 TLE의 배

포 이후 시점에서는 해당 새 TLE를 이용해서 궤

도정보를 재현하는 과정을 반복해서 해당 궤도 

Fig. 3. TLE update method for past orbit
reconstruction
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Fig. 4. Orbital error of SGP4 with updated
TLEs by comparison with KARI
OOD for 16 days

정보들을 하나로 합치면 전체 기간동안의 궤도정

보를 재현할 수 있다. 이와 같은 방법으로 아리

랑 2호에 대해 16일간의 TLE들을 모두 이용하여 

궤도를 재현해보면 Fig. 4와 같은 궤도오차 수준

을 확인할 수 있다. 이 그래프에서와 같이 TLE
정보의 업데이트를 통해 궤도오차를 일정한 수준 

이하의 유지할 수 있게 된다. Fig. 2에서와 같이 

1개의 TLE를 이용해서 장시간 궤도전파를 수행

할 경우 궤도오차가 일주일에 약 4km 수준으로 

증가하는 반면, 이 그래프에서 확인할 수 있는 

것과 같이 다수의 TLE를 이용해서 궤도전파를 

수행하게 되면 Fig. 4와 같이 2km 이내의 궤도

정보를 재현할 수 있게 된다. 해당 결과는 정밀

한 궤도결정 시스템에 비해 상대적으로 낮은 정

밀도를 제공하지만, 시간에 따른 궤도오차 증가 

경향성이 낮기 때문에 SGP4 궤도전파기에 의한 

지속적인 궤도오차 증가 경향을 분석하기 위한 

기준 궤적으로 활용이 가능하다. 따라서 정밀한 

궤도결정 시스템이 없는 상황에서 TLE와 SGP4
에 의한 궤도예측 오차의 경향성 판단을 위한 기

준 궤적을 과거의 TLE들을 활용해서 구성할 수 

있다.

2.3 B* 수정기법

TLE에 포함될 데이터 중에서 SGP4 모델의 외

부 섭동과 관련이 있는 데이터는 B* 항목이다.
해당 정보는 대기 저항에 따른 외부 섭동량의 계

산에 사용되는 상수값으로 다음과 같은 값을 의

미한다.

 


 (1)

여기서 는 대기밀도(atmospheric density)값

을 의미하며, 는 항력계수(drag coefficient), 

Fig. 5. B* history for 49 TLE sets for
KOMSAT-2 during 16 days

는 유효면적(cross-sectional area), 은 위성의 

무게(mass)를 의미한다.
일반적으로 미국 합동우주전략센터에서 제공

하는 TLE 정보는 관측데이터를 바탕으로 계산한 

궤도결정 정보를 바탕으로 생성한 궤도예측 데이

터를 SGP4 모델에 맞춰 압축함으로써 생성되며,
이로 인해 B*항의 값이 위의 식(1)과 같이 위성

체의 정보로부터 계산되어지지 않게 된다. 따라

서 TLE 정보들이 갱신될 때마다 B* 항목의 데이

터들의 변화가 발생할 수밖에 없다. 이를 확인하

기 위해서 아리랑 2호 위성의 16일 동안에 갱신

된 49개의 TLE 데이터들에 대해 B* 항목의 값을 

모아서 그래프로 나타내보면 Fig. 5와 같이 됨을 

확인할 수 있다.
따라서 보다 정확한 궤도예측 성능을 얻기 위

해서 미국 합동우주전략센터에서 제공하는 TLE
정보 중 B* 항목을 수정하여 주요 외부섭동에 의

한 궤도오차 증가를 줄이고자 하는 연구들이 있

었다[11, 17].
하지만 TLE와 SGP4를 이용한 궤도예측 오차

는 TLE 정보의 B* 항목 이외에 SGP4모델의 오

차 및 TLE의 궤도요소 오차 등의 다양한 오차성

분들이 반영되기 때문에 단순히 B* 정보만을 추

정하여 적용함으로써 궤도예측 오차를 줄일 수는 

없다. 이러한 특성을 확인하기 위해 Fig. 4와 같

이 재구성한 과거 7일간의 궤도정보를 바탕으로 

해당 기간의 첫 TLE 정보의 B*값을 변경하면서 

해당 기간동안의 RMS 오차가 최소가 되는 B*값
을 MATLAB의 fmincon함수를 활용하여 계산하

였다. 그 결과 5.0088x10-5 값을 얻을 수 있었으

며, 이를 바탕으로 현재의 TLE에 대해 B*값을 

갱신한 결과 Fig. 6과 같은 7일간의 궤도예측 결
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Fig. 6. Orbit prediction error for the corrected
B* of TLE

과를 얻을 수 있었다. B* 항목을 수정하지 않은 

Fig. 2와 비교해보았을 때 초기의 궤도오차의 증

가 경향이 일부 저감된 것을 확인할 수 있으나,
시간이 지남에 따라 변화되는 실제의 B*의 값과 

설정한 B*의 차이에 따른 궤도오차의 누적이 진

행됨에 따라 궤도오차가 기하급수적으로 증가하

며 7일에는 Fig. 2와 유사한 4km 수준의 궤도오

차를 보이고 있다.
이와 같은 현상은 위성의 자세변화 및 고도변

화에 따른 대기저항의 변화에 따른 B*값의 변화

를 하나의 고정된 값으로 적용함에 따라 발생하

는 오차로 추정된다. 또한, 대기저항 이외의 지구 

중력장, 태양 및 달의 인력, 태양복사압 등의 다

양한 외부섭동력의 영향으로 인한 궤도오차를 B*

항만으로 표현함에 따른 한계로 사료된다.

2.4 TLE+SGP4 보상함수 기법

앞 절에서 살펴본 것과 같이 TLE와 SGP4를 

이용한 궤도예측 과정에서 발생하는 궤도오차 증

가 특성을 개선하기 위해서는 TLE 데이터뿐만 

아니라 SGP4 모델에 대한 보상이 이루어져야 한

다. 이를 위해서 본 논문에서는 과거의 TLE들을 

활용하여 TLE와 SGP4의 궤도오차 경향성을 함

수화 하여 최신에 갱신된 TLE 정보와 SGP4를 

이용한 궤도예측 결과에 반영함으로써 TLE의 B*
항목과 같은 데이터의 수정 및 SGP4 모델의 오

차를 한꺼번에 보상하고자 한다. 즉, 과거의 특정 

기간 동안 배포된 모든 TLE 정보를 바탕으로 

Fig. 3과 같은 방식으로 재현한 궤도데이터를 기

준으로 하여 해당 TLE 정보들 중에서 시간상 첫 

번째 TLE만을 이용해서 해당 특정기간 동안 

SGP4를 이용해서 재현한 궤도데이터의 차이를 

통해 궤도모델의 오차 특성을 알 수 있게 되며,
이와 같은 방식으로 얻은 궤도 잔차(Residual)를 

별도의 특정함수로 표현하여 미래의 궤도오차를 

보정할 수 있게 된다.
따라서 제안하고자 하는 SGP4 전파기의 보정

과정에 대해서 Fig. 7과 같이 정리할 수 있다. 먼

저 과거의 분석시작 시점을 기준으로 최신의 

TLE를 이용해서 현재까지 SGP4로 궤도전파를 

수행한다. 또한 기준 궤적 생성을 위해서 해당 

Fig. 7. New TLE generation process based on the past TLEs
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기간 동안의 모든 TLE 정보를 Fig. 3과 같이 궤

도전파를 수행하고, 이렇게 획득한 2개의 궤도데

이터를 이용해서 궤도 잔차를 계산한다. 지구 주

위를 공전하고 있는 우주물체들은 궤도역학에 의

해 운동을 하고 있으며, 이로 인해 하나의 기준 

궤도에 대해서 상대적인 운동을 표현할 때는 기

준 궤도에 대한 RIC(Radial, In-track,
Cross-track) 좌표계로 표현할 경우 운동에 대한 

경향성이 잘 나타나게 된다. 따라서 앞에서 계산

한 궤도 잔차들을 Fig. 3과 같은 궤도전파를 통

해 얻은 기준 궤도에 대해서 RIC 방향에 대해 

각각 구한다.
이렇게 구한 궤도잔차 데이터를 특정 함수로 

표현하게 되면 이 함수가 TLE와 SGP4를 이용한 

궤도전파기의 궤도오차 경향성에 대한 보상함수

가 된다. 해당 보상함수는 TLE의 B* 항목으로 

대변되는 대기저항 오차뿐만 아니라 기타 SGP4
모델의 장주기 오차에 대한 보상을 해주기 때문

에 해당 데이터를 활용할 경우 궤도예측 성능향

상이 가능하다.
따라서 이렇게 과거의 TLE 정보들을 바탕으로 

획득한 궤도잔차 함수 정보를 현재시점에서 최근

의 TLE 정보와 같이 활용하여 미래의 궤도를 예

측할 수 있다. 즉, 현재시점에서의 최근 TLE를 

이용해서 SGP4 모델로 궤도예측 정보를 생성한 

후 잔차 함수를 이용해서 해당 궤도정보를 보정

함으로써 최종적인 궤도예측 정보를 생성할 수 

있게 된다.
이렇게 예측된 궤도정보를 위성의 운영 혹은 

우주물체에 대한 충돌위험 분석 등의 타 시스템

에 적용하여 사용할 수 있으나, 이를 위해서는 

각 시스템에서 해당 잔차 재생함수에 대한 정보 

및 기능을 추가적으로 갖추고 있어야 한다. 즉,
기존의 시스템에 대한 변경/추가를 요구하고 있

기 때문에 본 논문에서는 이렇게 재생된 궤도예

측 정보를 타 시스템에서 활용하기 용이하도록 

압축하는 과정을 추가하고 있다. 즉, 최종적으로 

이렇게 예측된 미래의 궤도정보를 바탕으로 현재

시점에서 가장 적합한 TLE 정보를 산출함에 따

라 미국 합동우주전략센터에서 배포한 TLE 정보 

대신 활용할 수 있으며, 이를 통해 기존의 TLE
를 활용하는 시스템들의 추가적인 변경 없이 보

다 정밀한 궤도예측이 가능하게 된다.
이에 대한 궤도예측 성능향상에 대한 효용성 

확인을 위해 아리랑 2호 위성에 대한 궤도결정 

데이터를 기반으로 과거 TLE 정보들을 활용한 

궤도예측 결과에 대한 시뮬레이션을 다음 장에서 

수행하였다.

Ⅲ. 시뮬레이션

본 논문에서 제안한 새로운 TLE 생성기법에 

대한 시뮬레이션을 위해 앞 장에서 한국항공우주

연구원(이하 항우연) 지상국에서 제공해준 궤도

결정(OOD, Operational Orbit Determination) 데

이터를 실제 궤도(True Orbit)로 가정하여 실제 

궤도오차 성능을 분석하여 보았다. 이를 위해 아

리랑 2호 위성에 대해 2013년 7월 1일부터 16일
까지의 궤도결정 데이터와 함께 7월 1일부터 9일
까지 배포된 모든 TLE 정보들을 함께 제공 받았

다.
이러한 데이터를 바탕으로 TLE+SGP의 오차특

성을 분석하기 위해 초기의 특정 기간동안의 궤

도전파를 수행해야된다. 장기궤도예측에 대한 특

정 분석기법이 정형화되기 보다는 필요에 의한 

성능을 분석하기 때문에 해당 분석기간을 특정할 

수는 없지만, 초소형위성의 낮은 신뢰성에 따른 

지상국과의 교신단절 등의 상황을 가정하여 약 7
일정도의 궤도전파 특성에 대해 본 시뮬레이션에

서 보상해보고자 한다. 또한, 본 논문의 제안방법

의 적용이 가능한 우주파편의 충돌위험 분석의 

경우도 일반적으로 7일 이내의 충돌 이벤트에 대

한 분석을 수행하는 점을 살펴봤을 때 해당 분석

기간을 7일로 설정하였다.
따라서 이를 바탕으로 Fig. 3과 같이 7월 2일

부터 9일까지 총 7일동안 궤도전파를 수행함으로

써 장주기 궤도오차가 보정된 기준 궤적을 생성

하였다. 참고로 미국 합동우주전략센터에서 해당 

기간동안 아리랑 2호 위성에 대해 하루 평균 3회
씩 TLE를 배포하였다. 단일 TLE의 비교 궤적생

성을 위해 기준시간(Epoch)이 7월 1일 20시 55분 

30초인 TLE 데이터를 이용해서 동일 기간 동안 

궤도전파를 수행함을써 장주기 궤도오차 성분을 

포함하는 궤도 데이터를 생성하였다.
이렇게 획득한 2개의 궤도데이터를 이용해서 

궤도잔차를 계산하여 Fig. 8과 같이 RIC 각 축에 

대한 결과를 얻을 수 있었다. 해당 궤도잔차들이 

시간의 경과에 따라 불연속 지점들이 존재하고 

있는 것은 해당 시점에서 TLE 데이터가 갱신됨

에 따라 기준 궤도의 불연속이 발생함에 따라 궤

도잔차 데이터의 불연속이 발생하는 것이다. 또

한, 저궤도 위성에서 주로 작용하는 대기섭동 등

의 영향으로 일반적으로 속도방향(In-Track)에 대

한 궤도 잔차가 주로 나타나게 되는데, 이와 같

은 특성을 Fig. 8에서도 동일하게 확인할 수 있

었다.
이와 같이 생성된 궤도잔차 데이터를 이용하
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여 보상함수를 설계할 수 있다. 이 과정에서 해

당 위성에 최적화된 보상함수 설계가 가능할 것

이나, 본 논문에서는 인공위성의 운영에 범용으

로 적용되는 방법론을 제안하는 것을 목적으로 

하기 때문에 최적화보다 범용성을 중심으로 하기 

위해 해당 궤도잔차들을 다수의 사인(Sine)함수

들의 합으로 표현하고자 하였다. 이를 위해서 

MATLAB의 Curve Fitting Tool을 사용하였으며,
대상함수는 "Sum of Sine" 함수의 8차항까지 사

용함에 따라 수식적으로는 다음과 같다.

  
  



sin   (2)

이와 같은 함수로 Fig. 8의 궤도잔차를 특정함

수화함으로 RIC 각 축에 대한 보정치를 계산할 

수 있다. 이 중에서 궤도잔차의 큰 비중을 차지

하는 속도방향 성분에 대한 함수화(Curve
Fitting) 결과 Fig. 9와 같이 살펴볼 수 있었다.
앞에서 언급한 것과 같이 궤도 잔차가 불연속적

인 곳이 있음에도 불구하고 해당 그래프에서와 

같이 함수화 과정을 통해 해당 궤도잔차에 대한 

장주기적인 성분을 추출하여 표현할 수 있었음을 

확인할 수 있었다.
이와 같은 함수화 과정을 RIC 방향에 대해 수

행한 후 얻게되는 3개의 잔차 재생함수(Residual
Reconstruction Function)를 이용해서 현재 시점

의 TLE와 SGP4 궤도전파 데이터에 적용하여 보

았다. 이 때, 앞에서 언급한 것과 같이 궤도잔차

Fig. 8. Orbital residuals for SGP4 with only one TLE by comparison with SGP4 with
updated TLEs during past 7 days

Fig. 9. Curve fitting result by using MATLAB toolbox for the In-track residuals
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에 대한 분석을 과거 2013년 7월 2일부터 7월 9
일까지 수행하였기에 현재 시점을 7월 9일 0시로 

가정을 하였으며, 이에 따라 최근에 배포된 TLE
정보는 2013년 7월 8일 20시 26분 58.629초의 기

준시간을 갖는 TLE 정보를 이용하였다. 이 TLE
데이터를 이용하여 미래의 7일간에 대한 궤도예

측 성능을 확인하기 위해서 SGP4 궤도전파기를 

이용해서 7월 9일부터 7월 16일까지 궤도전파를 

수행하였다. 이와 같이 획득한 궤도데이터를 동

일기간의 아리랑 2호의 지상국 궤도결정 데이터

에 대해 궤도오차를 계산한 결과 Fig. 10과 같은 

궤도예측 오차를 얻을 수 있었다. 이 그래프에서

와 같이 궤도오차가 시간에 따라 증가하여 7일 

후에는 약 4km 수준에 이르는 것을 확인할 수 

있었으며, 이는 Fig. 2에서 살펴볼 수 있듯이 과

거의 7일에 대한 궤도예측 오차와 유사한 경향을 

보임을 확인할 수 있었다.
다음으로 본 논문에서 제안한 알고리즘을 적

용하기 위해 과거의 데이터를 기반으로 얻은 잔

차함수들을 더해서 궤도예측을 수행한 후 궤도오

차를 항우연 지상국의 궤도결정 데이터와 비교하

여 Fig. 11과 같은 그래프를 얻을 수 있었다. 이 

Fig. 10. Orbit prediction error for the SGP4 with current TLE set by comparison with
KARI OOD during 7 days

Fig. 11. Orbit prediction error for the SGP4 with TLE comparison by comparision with
KARI OOD during 7 days
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그래프에서와 같이 SGP4 모델의 궤도오차 증가

를 잔차함수가 보상해줌으로써 시간에 따른 궤도

오차의 증가가 둔화되었으며, 7일 후의 궤도오차

가 기존의 4km에서 약 2km 수준으로 줄어들었

다. 이는 Fig. 4에서와 같이 TLE 데이터들의 갱

신을 통한 SGP4 궤도전파기의 평균적인 궤도오

차 수준과 유사함을 확인할 수 있는데, 이는 잔

차함수를 생성할 때 사용한 기준 데이터가 Fig.
4와 같기 때문이다. 따라서 Fig. 11과 같은 제안

된 궤도예측기법의 정밀도는 Fig. 4와 같이 TLE
데이터들의 갱신을 통해 획득한 궤도결정 정밀도 

이상을 제공할 수는 없 본 시뮬레이션의 결과는 

해당 성능을 잘 만족함을 확인할 수 있었다.
이제 마지막으로 이렇게 보정된 궤도예측 데

이터를 타 시스템에서 쉽게 활용할 수 있도록 새

로운 TLE 데이터를 생성하여 보았다. 이를 위해

서 AGI사의 STK의 TLE 생성기법을 적용하여 

해당 과정을 수행하였다. 이렇게 새로 생성된 

TLE 데이터를 이용해서 SGP4 모델로 궤도예측

을 수행한 결과 Fig. 12에서와 같은 궤도예측 오

차 결과를 얻을 수 있었다. 본 그래프에서 확인

할 수 있듯이 TLE를 새로 생성하는 과정에서 배

치 최소자승법(Batch Least Square)을 적용하기 

때문에 Fig. 11에서의 잔차 재생함수에 의한 비

Fig. 12. Orbit prediction error for the SGP4 with new TLE generated by suggested
algorithm by comparison with KARI OOD during 7 days

Fig. 13. Orbit prediction error of new TLE data for extended period
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정형화된 성분들이 SGP4 모델에 맞게 정형화됨

에 따라서 해당 기간동안의 궤도오차 수준을 일

정하게 유지시켜주고 있게 된다. 하지만 이러한 

과정으로 인해 Fig. 11과 비교했을 때 초기 1일
에 일시적으로 궤도오차가 좀 더 크게 나타났으

나 그 차이가 그리 크지 않으며, 본 논문에서 개

선하고자 하는 성능이 TLE와 SGP4 궤도전파기

의 장기간 궤도전파에 따른 궤도예측 성능의 개

선임을 감안할 때 충분히 효과적으로 적용이 되

었다고 할 수 있겠다.
하지만 본 논문에서 제안하고 있는 방법 역시 

SGP4라는 궤도역학 모델에 대한 정확한 보상이 

불가능하고 이로 인한 모델오차는 시간이 지남에 

따라 큰 폭으로 증가하게 될 것이다. 따라서 목

표로 하고 있는 7일의 궤도예측 이상의 장기궤더

예측을 수행할 경우 이러한 궤도예측 오차는 자

연스럽게 증가할 것이다. 이를 확인하기 위해서 

본 시뮬레이션을 통해 새로 생성한 TLE에 대해 

14일의 궤도예측을 수행한 결과 Fig. 13과 같이 

장주기 궤도오차 성분을 분석한 7일 이후 약 10
일정도까지는 보정한 궤도오차 성분으로 인해 궤

도예측 오차가 2km 수준으로 유지가 되지만 이

후 궤도오차가 다시 증가하여 14일 이후에는 약 

5.5km 수준으로 증가하는 것을 확인할 수 있었

다. 즉, 제안하는 방식 역시 보상하고자하는 기간

을 넘는 구간에 대한 궤도예측 성능을 보장하는 

것은 아니다. 하지만 이와 같은 오차 수준이 Fig.
10에서와 같이 기존의 방식의 경우 약 7~8일 정

도의 오차와 유사하며, Fig. 2와 비교했을 때 약 

60% 수준으로 감소한 결과를 보여준다는 점에서 

기존의 방식에 비해 비정상적인 위성의 운영에 

좀 더 좋은 성능을 발휘할 수 있을 것으로 사료

된다.

Ⅳ. 결 론

본 논문에서는 초소형위성과 같이 저가의 운

영환경에 대한 궤도예측 기능을 제안하기 위해  

미국 합동우주전략센터에서 배포하는 TLE 정보

와 SGP4 궤도전파기를 이용한 장시간 궤도예측 

오차 성능을 개선을 목표로 과거의 TLE 데이터

들을 활용하여 궤도잔차를 분석함으로써 궤도예

측 오차의 장기 영향에 대한 보상과정을 수행하

였다. 이를 통해 보정된 궤도예측 결과는 일주일 

동안의 궤도예측에 대해 기존의 약 4km 궤도오

차에서 약 2km 수준의 궤도오차가 경감함을 확

인할 수 있었다. 이를 바탕으로 생성한 새로운 

TLE를 활용함으로써 위성의 탑재 궤도전파기의 

변경없이 성능을 향상할 수 있었다.
또한, 제안된 방법은 기존의 SGP4 모델에 대

한 변경이 없이 성능향상을 이끌었기 때문에 동

일한 환경을 같는 타 시스템에 쉽게 적용이 가능

하다.
따라서 본 논문에서 제안한 TLE 생성기법은 

궤도결정 시스템과 같이 고가의 시스템을 갖추기 

어려운 초소형 위성급의 위성관제에 유용할 것으

로 사료되며, 다수의 우주물체에 대한 충돌위험 

분석 등의 타 시스템에 쉽게 적용이 가능한 장점

이 있다. 이러한 효용성을 좀 더 극대화하기 위

해 좀더 다양한 분석을 통한 잔차함수의 최적화 

및 잔차분석 기간에 대한 추가적인 연구가 필요

하며, 이에 대한 연구를 향후 진행할 예정이다.
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