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ABSTRACT

In this paper, a real-time on-board orbit determination algorithm using the high precise

orbit propagator is suggested and its performance is analyzed. Orbit determination

algorithm is designed with the Extended Kalman Filter. And it utilizes the orbit calculated

from the Pseudo-range as observed data. The performance of the on-board orbit

determination method implemented in the GPS-12 receiver is demonstrated using the

GNSS simulator. Orbit determination performance using high precise orbit propagator was

analyzed in comparison to the orbit determination result using  orbit propagator. The

analysis result showed that position and velocity error are improved from 43.61 m(3 σ) to

23.86 m(3 σ) and from 0.159 m/s(3 σ) to 0.044 m/s(3 σ) respectively.

초 록

본 논문에서는 실시간 On-board 궤도 결정 성능을 향상시키기 위해 고정밀 우주 섭동

모델을 구현하였고, 구현된 우주 섭동모델을 GNSS 수신기의 궤도 결정 로직에 적용하여 

그 결과를 분석하였다. 궤도 결정 로직은 확장 칼만 필터(Extended Kalman Filter)로 구

현되었고, 의사거리로 계산한 궤도(Standard Position Service)를 관측정보로 이용하였다.

궤도 결정 로직 성능 검증은 GPS 인공위성의 신호를 모사하는 GNSS 시뮬레이터를 이용

하여 수행하였다. 고정밀 섭동모델의 궤도 결정 성능을  항만 고려한 섭동모델의 궤도 

결정 성능과 비교하여 분석한 결과, GPS 항행해의 위치 정밀도는 43.61 m(3 σ)에서 23.86

m(3 σ)로 46 % 개선되었으며 속도 정밀도는 0.159 m/s(3 σ)에서 0.044 m/s(3 σ)로 72 %

개선되어 정밀도가 향상된 것을 확인할 수 있었다.

Key Words : GPS(Global Positioning System, 전지구 위치측정 시스템), GNSS(Global

Navigation Satellite System, 전지구 위성항법 시스템), HPOP(High-Precision

Orbit Propagator, 고정밀 우주 섭동모델), Orbit Determination(궤도 결정)
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Ⅰ. 서 론

위성항법 시스템(GNSS, Global Navigation

Satellite System)은 1980년대 미국에서 운용을 시

작한 GPS(Global Positioning System) 이후 러시

아의 GLONASS, 유럽연합의 Galileo, 중국의 

Beidou, 일본의 QZSS등 다양한 시스템이 운용 

중이거나 개발되고 있다[1]. GNSS 항법 수신기는 

1982년 최초로 Landsat-4에 탑재되어 운용되었고

(GPSPAC, GPS Receiver and Processor Package)

그 유용성과 실용성을 증명하였다[2]. 첫 항법 수

신기가 궤도 상에서 운용된 이후 GNSS 수신기는 

정밀 궤도 결정, 지구 재진입, 랑데부

(Rendezvous), 군집 비행(Flight Formation), 대기

권 연구, 시간 동기화 등 다양한 임무에 활용 중

이고 2006년에는 GNSS 수신기가 영국의 GIOVE

—A에 탑재되어 정지궤도에서 최초로 운용된 이

후 다양한 궤도에 적용되어 운용되고 있다[2].

실시간 궤도 결정 연구는 안정적인 임무 수행을 

위해 활발히 연구되고 있다. 국외에서는 Topex/

Fig. 1. Navigation Solution Performance

Poseidon 인공위성의 의사 거리 관측 정보에 확

장 칼만 필터를 적용하여 위치 정밀도가 약 20

m, 속도 정밀도가 0.1 m/s으로 향상되었고[3,4]

X-SAT 인공위성의 의사 거리와 의사 거리 변화

율 관측 정보에 확장 칼만 필터를 적용하여 위치 

정밀도가 25 - 30 m로 향상되는 등 다양한 연구

가 수행되고 있다[5,6]. 국내에서는 쎄트렉아이

(Satrec Initiative, 이하 SI)가 2014년 국내 처음으

로 실시간 On-board 궤도 결정 시스템을 개발하

여 2013년 발사된 두바이셋-2(DubaiSat-2)의 

GNSS 수신기(GPS-12)에 적용하였고, 불규칙하게 

발생하는 수 km의 큰 오차와 잡음 형태의 오차

가 제거되는 등 항행해 정밀도를 향상시켰다. 하

지만 당시 개발된 실시간 궤도 결정 시스템은 비

대칭 중력장의  항만 고려한 섭동모델을 이용

하여 성능 개선에 한계가 있었다[7].

이러한 한계를 극복하기 위해 본 논문에서는 

고정밀 우주 섭동모델(High Precision Orbit

Propagator) 을 구현하고 실시간 On-board 궤도 

결정 시스템에 적용하였다. 향상된 실시간 

On-board 궤도 결정 시스템 성능은 실제 궤도와 

유사한 환경을 모사하는 GNSS 시뮬레이터를 이

용하여 분석하였다.

Ⅱ. 궤도 결정 성능 분석환경

GNSS 시뮬레이터를 이용한 시험 환경은 Fig. 2

와 같다. GNSS 시뮬레이터는 비대칭 중력장, 대기 

저항, 제 3체, 태양 복사압등의 우주 외란을 포함한 

궤도를 생성하고 GPS의 신호를 모사하여 RF(Radio

Frequency) 신호를 GNSS 수신기에 전송한다. 이때,

GNSS 시뮬레이터 환경에서는 GNSS 수신기의 실

제 위치 및 속도 정보를 획득할 수 있다.

Fig. 2. GNSS Receiver Test Environment



第 44 卷 第 9 號, 2016. 9. 고정밀 섭동모델을 이용한 실시간 On-board 궤도 결정 성능 향상 783

GNSS 시뮬레이터를 이용한 시험의 유효성을 확

인하기 위해, 항행해 정밀도를 GNSS 시뮬레이터와 

In-orbit 환경에 대해서 각각 확인하였다. In-orbit

환경에서는 GNSS 시뮬레이터 환경과는 다르게 실

제 궤도 정보를 확인할 수 있는 방법이 없다. 이를 

해결하기 위해 STK(Systems Tool Kit)의 HPOP

(High Precision Orbit Propagator)을 이용하여 

POD를 수행하였고, 이것을 참조(Referenc) 궤도로 

활용하였다[8]. 분석 결과 Fig. 1과 같이 GNSS 시

뮬레이터 환경에서의 항행해 위치 정밀도(27.08

m(RMS))는 In-orbit 항행해 위치 정밀도(26.25

m(RMS))와 유사한 수준인 것을 확인하였다.

Ⅲ. 고정밀 섭동모델

궤도 결정 성능을 향상시키기 위해 궤도 모델

에 대한 다양한 섭동력 동역학 모델링이 매우 중

요하다. 인공위성에 영향을 미치는 섭동력에는 

크게 중력과 비중력에 의한 섭동력으로 구분될 

수 있다. 중력에 의한 섭동력에는 지구 중력 포

텐셜, 태양과 달의 중력, 지구 지각과 대양의 조

석에 의한 섭동력 등이 있고, 비중력에 의한 섭

동력에는 지구 대기항력, 태양 복사압, 지구 복사

압에 의한 섭동력 등이 있다[9]. 인공위성에 영향

을 끼치는 섭동력은 고도와 인공위성 형태에 따

라 다른데 Fig. 3에서 확인할 수 있듯이 지구 저

Fig. 3. Order of magnitude of various

perturbations of a orbit[10]

궤도에 큰 영향을 끼치는 섭동력은 지구 중력 포

텐셜, 대기항력, 태양과 달의 중력, 태양 복사압 

등이다.

본 논문에서는 인공위성의 운동방정식을 전개

하기 위해 위에서 언급한 네 가지 섭동력을 구현 

및 검증하였고 실시간 On-board 궤도 결정 로직

에 적용하였다. 지구 중력 포텐셜 모델은 EGM96

모델을 사용하였고 지구 대기에 의한 섭동의 경

우, 표준 대기 모델로 사용되는 Harris-Priester

모델을 사용하였다[10]. 그리고 태양 복사압에 의

한 섭동을 모델링하였는데, Shadow 모델로 Dual

Cone 모델을 이용하였다[10].

3.1 지구 중력에 의한 섭동력

지구의 질량은 한 질점에 존재하지 않고, 지구 

적도 반경이 극지방의 반경에 비해 약 20 km 더 

큰 것으로부터 알 수 있듯이 지구는 완전한 구가 

아니다. 지구의 중력에 의한 섭동력 동역학 모델

은 Fig. 4에서 확인할 수 있듯이 1957년 Sputnik

1이 발사 이후로 다양한 관측정보를 이용하여 발

전되어 왔다. 1966년에는 도플러 데이터를 이용

하여 중력 모델 정밀도의 큰 개선이 있었고, 특

히, EGM96은 약 40여개 인공위성의 추적 정보

를 이용하여 정밀도가 크게 향상되었다.

지구의 비대칭 중력에 의한 섭동가속도를 

Zonal, Tesseral Harmonics로 나누어 표현하면 

다음과 같이 나타낼 수 있다.

  ∇



 

∞







 sin




(1)

 : 지구 중심으로 부터의 거리,  : 위도,

 : 경도,  : 중력 상수,  : 지구 질량,

 : 지구 반경,  : 계수

Fig. 4. Evolution of the complexity of Earth

gravity models
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sin는 Degree(), Order()의 

Legendre 다항식이다. 본 논문에서는 지구 중력

을 계산하기 위하여 EGM96 모델을 사용하였으

며 Fig. 4에서 확인할 수 있듯이 Degree는 1~70,

Order는 1~70까지 선택할 수 있다.

3.2 대기항력에 의한 섭동력

대기항력은 중력과 상관없는 섭동력이다. 지구 

저궤도를 운동하는 물체는 대기항력에 의해 속도 

방향으로 저항을 받게 되어 감속하게 되고, 이것

으로 인해 고도가 하락하게 된다. 특히, 지구 저

궤도 600km에서 운용되는 인공위성은 Fig. 3에

서 확인할 수 있듯이 태양, 달의 중력보다 대기

항력에 의한 섭동력을 더욱 크게 영향 받는다.

대기항력은 인공위성의 자세에 따른 저항 면적 

변화와 대기 밀도 추정의 불확실성 등으로 인해 

정밀하게 예측하기 어렵다.

본 논문에서는 On-board 라는 제한된 자원을 

고려하여 고도와 태양에 의한 대기 밀도 변화를 

반영할 수 있고, 아직도 표준 대기 모델로 쓰이

는 Harris-Priester 모델을 적용하였다.






  
  
  
  
   

(2)

는 일반적으로 1.5 ~ 3.0 사이의 값을 가지

며 대기 밀도()는 인공위성의 고도와 태양과의 

상대각도를 반영하여 계산하였다. 그리고 는 

속도 방향에 수직한 위성의 단면적을 의미한다.

3.3 태양, 달에 의한 섭동력

저궤도에서 태양, 달의 인력에 의한 섭동력은 

Fig. 3에서 확인할 수 있듯이 대기항력 다음으로 

크다. 이 섭동력은 지구, 달, 태양과 인공위성의 

상호거리 벡터에 의존하여 다음과 같다.

 







 


 













  
  or

：중력상수
  번째천체질량

(3)

식 (3)에서 는 태양 혹은 달을 의미한다.

On-board 의 제한된 자원을 감안하여, 본 연구

에서는 달, 태양의 섭동력을 계산하기 위해 천체

의 위치를 참고문헌[10]에서 제안된 간략한 공식

을 사용하였다.

3.4 태양 복사압에 의한 섭동력

태양 복사압에 의한 섭동력은 위성 질량당 면

적(Area to Mass)과 위성 자세 및 형상 때문에 

달라진다. 하지만 위성 자세는 운용 과정에서 변

화하며 항법 수신기가 위성 자세를 추정하긴 어

렵다. 따라서 본 논문에서는 인공위성의 표면은 

태양에 수직하다는 가정을 적용하고 있다. 이 경

우 태양 복사압에 의한 섭동력은 식 (4)과 같이 

간략히 표현할 수 있다. P는 1 AU 거리에서의 

태양 복사 압력으로 약 ×이다. 태

양 복사압 상수 은  이며 는 반사율을 

의미하고 위성 주요 구성품의 반사율은 Table 1

에 나타내었다.








 

  
  Pr

  Pr
   
  
  

(4)

지구에 의해 태양 빛이 가려지는 Eclipse 환경에

서는 태양 복사압 섭동이 적용되지 않는다.

Eclipse 조건은 Cylindrical과 Dual Cone 두 가

지가 있는데 본 논문에서는 Fig. 5와 같은 Dual

Cone을 이용하였다.

 1-  ≈  

Solar Panel 0.21 0.79 1.21

High-gain Antenna 0.30 0.70 1.30

Aluminum coated

mylar solar sail
0.88 0.12 1.88

Table 1. Reflectivity, absorption and radiation

pressure coefficient[10]

Fig. 5. Shadow Model : Dual Cone
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3.5 구현된 섭동력 정밀도 분석

구현된 고정밀 우주 섭동모델의 검증은 AGI사 

STK의 HPOP을 이용하여 검증하였다. 섭동모델 

중 지구 중력은 EGM96 모델의 Degree, Order

각각 70을 선택하여 분석하였고, 태양 복사압에 

의한 섭동력은 Eclipse 조건에 대해 Dual Cone

을 사용하였다. 특히, 대기항력에 의한 섭동력은 

STK-HPOP과 구현된 섭동력 모델 모두 

Harris-Priester 모델을 이용하였는데 구현된 섭

동력 모델에서는 Average F10.7이 사용되지 않

았다[10]. Table 3에 구현된 모델과 STK-HPOP의 

세부 항목을 설명하였고 Table 2에 24시간 궤도 

전파한 결과를 나타내었다.

분석 결과, 24시간 궤도 전파할 경우 위치 정밀

도는 3.1 m(3 σ), 속도 정밀도는 0.041 cm/s(3 σ)

임을 확인하였다. 특히, Radial과 Cross-track 방향

의 정밀도는 4.6 cm(3 σ), 31.1 cm(3 σ)으로 매우 

높지만, In-track 방향 정밀도는 3.76 m(3 σ)으로 

정밀도가 낮은 것을 확인하였다. 속도 정밀도 또

한 In-track 방향이 낮은 것을 확인할 수 있었다.

대기 항력은 참고 문헌[10]에서 설명하고 있는 

Harris-Priester을 이용하였는데, 참고 문헌[10]에

서는 STK에서 사용하고 있는 Average F10.7을 반

영하지 않아서 발생하는 것으로 판단된다.

비대칭 중력장의  항만 고려한 섭동모델은 

24시간 궤도 전파 시 위치 오차가 13 km 이상 

발생하여 정밀도가 매우 낮은데, 구현된 섭동력 

모델의 정밀도를 이것과 비교하면 정밀도가 크게 

증가한 것을 확인할 수 있다.

3.6 우주 섭동모델의 On-board 적용

고정밀 우주 섭동모델을 On-board에 적용하기 

어려운 이유는 궤도 계산 시간 증가 때문이다.

Position(m) Velocity(m/s)

Radial In-track Cross-track
3-D

Range
Radial In-track Cross-track

3-D

Range

Root Mean Square 0.01867 1.486453 0.104297 1.49022 0.00012 0.000143 0.000219 0.000146

Average 0.01579 -1.21602 0.002673 1.22416 7.12E-7 -2.6E-05 1.04E-07 2.55E-05

Standard Deviation 0.00997 0.854894 0.104264 0.84981 0.00013 0.00014 0.000219 0.000144

Table 2. Accuracy of Developed High Precision Orbit Propagator

Orbit Perturbation Item Sub Item STK-HPOP SI-HPOP

Gravity

Model EGM96 EGM96

Degree 70 70

Order 70 70

Solid Tides - -

Ocean Tides - -

Drag

Cd 1.2 1.2

Area/Mass Ratio (m^2/kg) 0.006 0.006

Atm. Density Model
The Harris-Priester
Density Model

The Harris-Priester
Density Model

Daily F10.7 - -

Average F10.7 150 -

Satellite Mass (kg) 300 300

Solar Radiation Pressure

Cr 1.2 1.2

Area/Mass Ratio (m^2/kg) 0.006 0.006

Shadow Model Dual Cone Dual Cone

3’rd Body Gravity
Sun O O

Moon O O

Table 3. Items of High Precision Orbit Propagator
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특히, 고정밀 우주 섭동력 중 가장 계산양이 많

은 것은 지구 중력 섭동력이며, Degree, Order

차수가 증가할수록 계산 시간과 S/W 크기는 증

가한다. 반면, GPS-12 GNSS 수신기는 On-board

라는 제한된 자원을 이용하여 1 Hz로 항행해를 

생성하도록 요구받고 있으므로 궤도 결정 로직은 

궤도 계산을 1 sec 이내에 종료해야 한다. 본 논

문에서는 신호처리 로직을 최적화시켜 궤도 계산

에 사용할 수 있는 여유 시간을 확보하는 방법으

로 1 Hz 항행해 생성 요구사항을 만족시켰다.

GPS-12 S/W는 Fig. 6과 같이 RF 신호를 추적

하는 상관기(Correlator)에 1 msec 주기로 접근하

여 정보를 획득하고(Signal Processing Task) 100

msec 주기로 RF 신호를 처리한 후(Signal

Tracking Task) 궤도 계산과(Standard Position

Service, SPS) 궤도 결정을(Orbit Determination,

OD) 수행한다. SPS 로직은 최대 12개의 의사거리

(Pseudo-range)와 그 변화율을 계산한 후 최소자

승법을 이용하여 수신기의 위치와 속도를 계산하

고, OD 로직은 수신기의 위치, 속도 정보를 관측 

정보로 이용하여 확장 칼만 필터로 궤도 결정을 

수행한다. 궤도를 계산하는 로직(SPS, OD)의 계산

시간은 관측 채널 수, 궤도 모델에 따라 수십 

msec ~ 수백 msec까지 소요된다. 이때, 신호처리 

로직은 궤도 계산보다 높은 우선순위이고 1 msec

주기로 호출되기 때문에 신호처리 로직이 동작하

면 궤도 계산 로직은 동작을 멈추고 신호처리 로

직 종료를 기다린다. 만약, 1 msec 주기로 호출되

는 신호처리 로직 계산시간을 단축하게 할 수 있

으면, 궤도 계산 로직 종료시간 또한 단축된다.

본 연구에서는 신호처리 시간을 단축하기 위

해 불필요한 계산을 줄이고 대기 시간을 최적화

하였다. 그 결과 신호처리 시간이 약 650 usec

에서 약 85 usec로 많이 감소하였다. 1회 궤도 

계산 시간은 신호처리 로직 최적화 전, 후를 비

교하면 Table 4와 같이 약 95 % 감소한 것을 확

인할 수 있다. 특히, 지구 중력 모델 중 계산양이 

가장 큰 70x70 모델도 계산시간이 350 msec로 

감소하여 On-board에서 동작시킬 수 있었다.

또한, 지구 중력의 차수가 증가할수록 식 (1)의 

계수인 ,  도 함께 증가하여 S/W의 크기가 

증가하기 때문에 On-board 적용 여부를 확인해야 

한다. 분석 결과 최대 차수인 70x70인 경우 S/W

전체 크기 중 계수가 차지하는 양이 약 80 Kbyte로 

On-board에 적용할 수 있는 것을 확인하였다.

Gravity

Model

Before Optimization

of Signal Process

After Optimization

of Signal Process
%

10x10 660 msec 42 msec 94

20x20 1,912 msec 95 msec 95

40x40 4,500 msec 195 msec 95

70x70 8,762 msec 350 msec 96

Table 4. Time Consumption of Orbit Propagate

according to the Order and Degree

Fig. 6. Operation Sequence of GPS-12 S/W
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Ⅳ. On-board 궤도 결정 수행 결과

본 절에서는 구현된 고정밀 우주 섭동모델을 

On-board 궤도 결정 로직에 적용하여 그 성능을 

분석하였다. 궤도 결정 로직은 의사 거리로만 계

산된 궤도를 관측 정보로 사용하고 있다. GNSS

시뮬레이터는 정밀도 분석에 활용할 수 있는 실

제 위치 및 속도 정보를 제공함으로 GPS-12 수신

기의 성능을 확인할 수 있다[7]. 분석결과는 2015

년 1월 1일 0시부터 2015년 1월 2일 0시까지 1일

이며, 고정밀 우주 섭동모델 적용에 따른 위치 

정밀도 향상을 확인하기 위해  항만 고려한 섭

동모델 적용 결과와 비교하였다.

Table 5와 Fig. 7에서 확인할 수 있듯이 위치 

정밀도는  궤도 모델을 이용한 궤도 결정 결과

(43.61 m(3 σ))보다 구현된 고정밀 섭동모델을 이

용한 궤도 결정 결과(23.86 m(3 σ))가 약 46 %

개선되었다. 또한, 속도 정밀도는 0.159 m/s에서 

0.044 m/s로 72 % 개선되어 위치와 속도 모두 

정밀도가 큰 폭으로 향상된 것을 확인할 수 있

다. 특히, RIC(Radial, In-track, Cross-track) 좌표

계의 각 축 방향으로 분석하면 Radial 축의 정밀

Orbit Determination with  Orbit Determination with HPOP

Radial In-track Cross-track
3-D

Range
Radial In-track Cross-track

3-D

Range

Root Mean

Square

Position(m) 24.95 7.07 3.32 27.08 6.17 8.42 2.09 10.67

Velocity(m/s) 0.048 0.04 0.028 0.051 0.008 0.019 0.005 0.017

Average
Position(m) 18.89 -4.25 0.25 19.61 4.63 -6.89 0.02 9.55

Velocity(m/s) 0.021 -0.009 0.0016 0.027 0.0033 -0.014 0.0001 0.014

S t a n da r d

Deviation

Position(m) 7.89 4.73 3.31 8.04 3.81 5.01 2.08 4.77

Velocity(m/s) 0.043 0.039 0.028 0.044 0.007 0.012 0.005 0.01

Table 5. Accuracy report of real time on-board orbit determination performance - nvironment

: GNSS simulator

Fig. 7. Real time on-board orbit determination performance – Environment : GNSS simulator
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도 개선이 큰 것을 확인할 수 있는데, 위치 정밀

도는 42.59 m(3 σ)에서 16.06 m(3 σ)로 62.3 %

개선되었고 속도 정밀도는 0.15 m/s(3 σ)에서 

0.024 m/s (3 σ)로 84 % 개선되어 3-D Range

방향보다 Radial 방향의 정밀도 개선 폭이 더 큰 

것을 확인할 수 있다. 인공위성은 자세제어 기동 

시 위성 동체 좌표계를 기준으로 기동하기 때문

에 위치, 속도 정보의 안정성이 매우 중요한데,

위치 정보와 속도 정보의 표준편차가 각각 41

%, 77 % 개선되어 안정성이 향상된 것을 확인할 

수 있다.

Ⅴ. 결 론

GPS-12 GNSS 수신기는 On-board 라는 제한된 

자원을 이용하여 1 Hz로 항행해를 생성하도록 요

구받고 있다. 이전 연구에서는 이 요구사항을 만

족하게하기 위해 비대칭 중력장의  항만 고려한 

섭동모델을 궤도 결정 로직에 적용했었다.

본 논문에서는 실시간 On-board 궤도 결정 

성능을 향상시키기 위해 고정밀 우주 섭동모델

을 구현하였고, 구현된 우주 섭동모델을 GNSS

수신기의 궤도 결정 로직에 국내에서 처음으로 

적용하여 그 결과를 분석하였다. 특히, 고정밀 

우주 섭동모델 적용 후 1 Hz 궤도계산 요구사

항을 만족하게 하기 위해 신호처리 로직을 최적

화하여 궤도 계산에 사용할 수 있는 여유 시간

을 확보하였다. 그 결과 가장 계산량이 많은 

70x70 중력모델을 포함한 궤도 계산시간이 

350msec로 감소하여 On-board에 동작하게 할 

수 있었다. 고정밀 우주 섭동모델을 궤도 결정 

로직에 적용한 결과 위치 정밀도는 43.61 m(3

σ)에서 23.86 m(3 σ)로 약 46 % 증가하였으며 

속도 정밀도는 0.159 m/s(3 σ)에서 0.044 m/s(3

σ)로 72 % 증가하여 정밀도가 향상된 것을 확

인할 수 있었다.

본 연구를 통해 GPS 항행해의 정밀도와 안정

성이 향상되어 안정적인 인공위성 운용 및 정밀

한 관측 위치 추적이 가능할 것으로 판단된다.
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