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ABSTRACT

The satellites in orbit use a sun reference vector from solar model based the ephemeris. To 

get the ephemeris, we use DE-Series, an ephemeris developed by the Jet Propulsion Laboratory 

(JPL), or the reference vector generation formula proposed by Vallado. The DE-Series provides 

the numerical coefficients of Chebyshev polynomials, which have the advantage of high 

precision, but there is a computational burden on the satellite. The Vallado’s method has low 

accuracy, although the sun vector can be easily obtained through the sun vector generation 

equation. In this paper, we have developed a program to provide the Chebyshev polynomial 

coefficients to obtain the sun position coordinates in the inertial coordinate system. The 

proposed method can improve the accuracy compared to the conventional method and can be 

used for high - performance, high - precision nano satellite missions. 

초   록

궤도상에 있는 인공위성은 천문력 기반 태양 모델을 사용하여 기준 벡터를 형성한다. 이를 위해 

제트 추진 연구소(JPL)에서 개발한 천문력인 DE-Series, 또는 Vallado가 제안한 기준 벡터 생성식을 

사용한다. DE-Series는 체비셰프 다항식의 수치 계수를 제공하는데 정밀도가 높다는 장점이 있지만 

인공위성의 탑재 컴퓨터의 계산 부담이 있으며, Vallado 방식은 생성식을 통해 태양 벡터를 간단히 

구할 수 있지만 낮은 정밀도를 제공한다. 본 논문에서는 DE-Series를 통해 얻은 태양의 위치를 체비

셰프 다항식으로 Curve fitting하여, 관성좌표계에서의 태양 위치좌표를 구할 수 있는 체비셰프 다항

식 계수를 제공하는 프로그램을 개발하였다. 기존 방식에 비해 정밀도를 향상시킬 수 있었으며, 제

안된 방법은 고성능, 고정밀 초소형위성 임무에 활용될 수 있다.

Key Words : Planetary Ephemeris(천문력), Sun Vector(태양 벡터), Chebyshev polynomials(체비

셰프 다항식), Curve fitting(곡선 적합)
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Ⅰ. 서  론

최근 인공위성은 과학의 발전에 따라 과학관측이

나 지상 정보수집 등 많은 연구 분야에서 사용되고 

있다. 인공위성이 지향성 안테나를 통한 지상국 통신

이 필요하거나, 인공위성의 정확한 자세정보를 요구

하는 과학임무 수행할 경우 인공위성은 자신의 자세

를 정확하게 알 필요가 있다. 인공위성은 본체에 탑

재된 자세 센서로부터 얻은 데이터를 바탕으로 스스

로 우주 공간에서의 자세 정보를 파악하는 자세 결

정을 수행한다. 이 때 사용되는 센서로는 태양 센서

(Sun Sensor), 자장 센서(Magnetometer), 지구 센서

(Earth Sensor), 별 센서(Star Sensor) 등이 있다.

그 중 태양 센서는 인공위성에서 가장 보편적으로 

사용되는 센서로써 전력 소모가 적고 간단한 시스템

으로 이루어져 있어 센서 설계와 자세 결정이 간단

하다. 이러한 자세 결정 센서는 인공위성의 자세를 

변경할 때 자세 정보를 제공하는데 이 경우 센서의 

측정으로부터 얻는 측정 벡터와 비교할 기준 벡터가 

필요하다. 태양 센서를 사용하여 위성의 자세를 결정

할 때, 태양의 위치를 정의하기 위해서 여러 천문력

에서 제시하는 태양 벡터를 사용한다. 대표적으로 

JPL(Jet Propulsion Laboratory)에서 제공하는 DE- 

Series와 Vallado가 제시하는 천문력 계산식이 있다. 

DE-Series는 DE-421, 430, 432t와 같이 여러 Series

로 되어있으며 각각은 정밀도를 보장하는 기간, 계수 

등의 차이가 있다[1]. Vallado가 제시하는 천문력 계

산식은 DE-Series에 비해 적은 계수를 가지고 태양 

벡터를 구할 수 있지만 정밀도가 더 낮다는 단점이 

있다[2]. 이 밖에도 태양 벡터를 구하는 방식에는 

VSOP(French: Variations Séculaires des Orbites 

Planétaires)[3], Meeus의 태양벡터 모델[4] 등 다양한 

방식이 존재한다.

특히 Vallado가 제시하는 태양 위치 계산식은 정밀

도가 낮고, 계산식을 이해하기 위해서는 천문학적 배

경지식과, 관련된 수식들을 알아야 한다. 반면 DE- 

Series와 같은 정밀한 천문력의 경우, 행성의 위치나 

속도를 나타내기 위해 테이블 형태의 방대한 데이터

를 가진다. 초소형위성의 OBC(On-board computer)

에서 많은 데이터를 처리하기 어렵기 때문에 복잡한 

연산식을 사용할 수 없다. 따라서 충분한 정밀도를 

가지면서 빠른 연산이 가능한 태양 위치 계산식이 

요구된다.

본 논문에서는 기존의 문제를 해결하기 위해 천문

력 모델로 구한 태양 벡터를 참값으로 Curve fitting

을 수행하여 적은 계수로도 태양 벡터를 구할 수 있

게 하였다. 그리고 임무기간 전체에 대한 다항식의 

계수를 제공하는 프로그램을 개발하였다.

본 논문의 2장에서는 태양 센서, 기존의 천문력 그

리고 자세결정 방식을 간단하게 설명하고, 3장에서는 

저자들이 제안하는 새로운 천문력 생성기법, 기존 천

문력과의 비교 결과 그리고 제안하는 천문력을 생성

해주는 프로그램에 대해 설명한다.

Ⅱ. 태양 벡터

2.1 Sun Sensor  

태양 센서는 인공위성의 자세 결정에 보편적으로 

사용되고 임의의 자세에서 정해진 자세로의 수정이 

필요할 때 기준이 되는 데이터를 제공한다[5]. 태양 

센서의 종류는 출력이 디지털인지 아날로그인지에 

따라 디지털 태양 센서, 아날로그 태양 센서로 분류

되며, 측정치가 얼마나 정밀한지에 따라 고정밀 태양 

센서와 저정밀 태양 센서로 분류된다. 일반적으로 아

날로그 태양 센서는 저정밀이고, 디지털 태양 센서는 

고정밀이다. 정밀도 측면에서는 고정밀이라 하더라도 

별센서보다 낮지만 소형으로 제작이 가능하고 전력

소모가 적고 별 센서보다 넓은 FOV(Field Of View)

를 갖는다는 장점이 있다. Table 1에서 볼 수 있듯이 

고정밀 태양 센서의 경우 0.1 degree 미만의 정밀도

를 가지며 저정밀 태양 센서는 0.1-5 degree의 정밀

도를 갖는다. 하지만 반대로 고정밀 태양센서는 저정

밀 태양 센서보다 좁은 FOV를 가진다[7].

이러한 태양 센서는 앞서 설명하였듯이 슬릿을 통

해 들어오는 빛이 이미지 센서에 맺히는 이미지를 

이용하여 입사각을 계산하는데 슬릿을 통해 들어오

기 때문에 회절과 센서에 맺히는 상을 고려해야 한

다. 또한 구조상에 문제가 있을 경우 정밀도에 영향

을 주기 때문에 하우징, 이미지 중심 알고리즘 등에 

대한 개발도 진행되어 왔다.

태양 센서의 구성은 Fig. 1과 같다. 원형 구멍 또는 

슬릿, Complementary metal–oxide-semi-conductor Image 

Sensor(CIS)로 구성되어 있으며, 구동 방식은 Pin hole

을 통과하여 들어온 광원이 CIS의 화소에 맺히고 태

양광원과 회절광원이 디지털 신호로 변환되는 방식이

다. 이렇게 변환된 디지털 신호는 FPGA에서 신호처

리 후 계산알고리즘을 통해 입사각을 계산하여 OBC

에 제공된다.

Sun Sensor Coarse Fine

Accuracy

(deg)
0.1-5 0.005-0.1

Mass(g) 0.01-2 0.01-2

Power(mW) 0-3 0-3

Ta ble 1. Sun sensor properti es
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F i g . 1. Confi g ura ti on of Sun Sensor [6]

광원이 센서면으로 입사되면 태양센서는 식 (1), 

(2)를 통해 피치 각(), 롤 각( )을 구할 수 있다. 이

렇게 구한  를 통해 태양센서의 센서 좌표계에서

의 시선 단위 벡터( )은 식 (3)과 같다. 태양센서의 

센서 좌표계에서 위성의 동체 좌표계로의 변환행렬

과 동체 좌표계에서 지구중심 관성 좌표계로의 변환 

행렬을 사용하면 지구중심 관성 좌표계에서의 시선 

단위 벡터를 구할 수 있다[6].

  tan


(1)

  tan


(2)

 








sincossincoscos (3)

2.2 Atti tud e Determ i na ti on Usi ng  Sun Sensor

태양 센서는 일반적으로 각속도 정보를 필요로 하

지 않는 벡터기반 자세 결정 알고리즘을 사용하여 

자세 결정을 수행한다. 벡터기반 자세결정의 대표적

인 알고리즘은 TRI-Attitude Determination(TRIAD), 

Quaternion Estimation(QUEST) 알고리즘이 있다. 

TRIAD 알고리즘은 평행하지 않은 두 개의 기준 단

위 벡터와 관측 단위 벡터가 각각 주어졌을 때 두 

벡터 사이의 방향 코사인 행렬을 구하여 자세를 결

정하는 방식이다. 간단하며 계산량이 적다는 장점이 

있지만 단 두 개의 벡터만을 사용하여 계산할 수 있

고 그 두 벡터가 평행할 경우 계산이 불가능하다. 

QUEST 알고리즘은 최적의 해를 찾을 수 있는 알고

리즘 이지만 TRIAD 알고리즘에 비해 계산량이 많다

는 단점이 있다[8].

이러한 태양 센서의 자세 결정 알고리즘을 사용하

기 위해서는 Fig. 2와 같은 과정이 필요하다. DE- 

Series나 VSOP와 같은 모델을 통해 International 

F i g . 2. Bloc k d i a g ra m

Celestial Reference Frame(ICRF) 좌표계에서의 실제에 

가까운 태양 기준 벡터와 Global Positioning System 

(GPS)나 Simplified General Perturbations 4(SGP4)등

을 사용한 위성의 위치벡터의 차이를 계산하여 위성

과 태양 사이의 벡터를 얻는다. 위성으로부터의 태양 

벡터와 더불어 자장 센서를 통해 얻은 벡터를 

TRIAD, QUEST 알고리즘에 사용하여 위성의 자세를 

결정한다.

Ⅲ. Ephem eri s g enera ti on

3 .1 P revi ous P la neta ry  Ephem eri s

태양, 달, 행성, 항성과 같은 천체들의 시간에 따른 

위치, 거리, 광도를 담고 있는 천문력은 주로 천문학

에서 사용되는데, 지상에서와 달리 우주에서는 기준

점으로 삼을 물체가 적기 때문에 이러한 정보들이 

중요하다. 우주비행체의 항법이나 천문학에 사용되는 

천체력의 대표적인 예로는 NASA의 제트추진 연구

소(JPL)에서 개발한 ‘DE-Series’ 천문력이 있다. DE- 

Series 뿐만 아니라 Vallado의 저서에서 제공하는 천

문력, 프랑스에서 개발한 VSOP 등 다양한 천문력이 

존재한다.

DE-Series는 DE-421, 430, 432t와 같이 여러 Series

로 되어있으며 각각은 정밀도를 보장하는 기간, 계수 

등의 차이가 있다. 이 모델은 태양, 8개의 주요 행성, 

명왕성, 달의 좌표를 포함하고 있으며, 데이터를 체

비셰프(Chebyshev) 다항식에 대한 수치 계수 파일로 

배포한다. 태양 벡터의 경우 실제값에 가까운 정밀도

를 제공하지만 1년의 정보를 얻기 위해서는 많은 데

이터를 필요로 한다. 태양 벡터를 구하기 위해서는 

달의위치도 알아야 하며 이를 위해서는 32일당 총 

1020개의 계수가 필요하므로 1년의 미션을 수행한다

면 100kbyte 이상이 요구된다.

Vallado의 저서에서 제공하는 태양 벡터의 경우 많

은 계수를 사용하지 않아 적은 데이터로 태양 벡터를 

구할 수 있다. Vallado의 저서에서는 0.01 degree의 

정밀도를 제공한다고 하지만, 실제로 2018년 1월 1일

부터 2019년 1월 1일까지에 대해 Vallado`s method
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F i g . 3 . Va lla d o`s m ethod  Ac c ura c y  c om pa red   

 to DE- 43 0

를 적용하여 태양 벡터를 구한 결과 DE-Series와 비

교했을 경우 0.25 degree의 오차가 있는 것을 Fig. 3

을 통해 확인할 수 있었다.

Variations Seculaires des Orbites Planetaries(VSOP)는 

프랑스 파리의 Bureau des Longitudes에서 개발된 

행성이론으로 시간에 따른 태양계 행성의 장기 변화

(secular variation)를 설명하는 모델이다. 개선된 버

전이 나오고 있으며 초기 버전인 VSOP82는 Pierre 

Bretagnon이 1982년에 개발하였고, 단지 궤도요소만

을 계산해주었다면 이후 개발된 VSOP87은 2000년 

전후 4000년 동안 1“의 정밀도를 보장할 만큼 정밀

도가 향상되었을 뿐 아니라 행성의 위치와 궤도요소

를 계산하여 제공한다.

Figure 4는 NASA의 SPICE toolkit에 대한 Angular 

error를 계산한 것으로 VSOP87 버전 중 하나인 

VSOP87B와 Vallado의 정밀도를 확인할 수 있다.  

Table 2에서 볼 수 있듯이 Vallado의 정밀도는 

DE-Series를 통해 얻은 결과와 비슷하게 평균 0.23 

degree, 최대 0.24 degree로 나타나며 VSOP87B의 경

우 5.4×10
-6 

degree의 정밀도를 보여준다. 하지만 

F i g . 4. Sun d i rec ti on a pproxi m a ti on m ethod s   

 a nd  thei rs error rela ti ve to SP ICE [9]

Method
Computation 

time

Angular error

Mean [deg] Max [deg]

Vallado 1 0.23 0.24

VSOP87B 360 5.4×10-6 7.2×10-6

Ta ble 2. Sun d i rec ti on a pproxi m a ti on m ethod s

DE-Series와 마찬가지로 계산이 복잡하며 계산시간은 

Vallado`s method와 비교할 때 360배나 더 오래 걸

린다[9].

3 .2 Sug g esti on of Ephem eri s g enera ti on   

 m ethod

앞에서 제시한 기존의 방식들은 높은 정밀도를 제

공하는 천문력의 경우 복잡하거나 많은 데이터를 요

구하며, 복잡하지 않은 천문력의 경우 낮은 정밀도를 

제공한다. 높은 정밀도를 제공하지만 복잡성은 낮은 

천문력을 생성하기 위해 본 논문에서는 JPL의 천문

력 모델인 DE-Series에 Curve fitting을 적용하여 압

축(Compression)하고 재생(Reconstruction)하여 위성

의 임무기간에 대해 높은 정밀도의 태양 벡터를 제

공하는 함수를 생성하였다.

3 .2.1 Com pressi on

MATLAB® Aerospace Toolbox의 planet-Ephemeris 

함수는 JPL의 천문력 모델들에 따라 방향 벡터의 중심

과 목표로 하는 행성간의 위치와 속도를 3차원 벡터로 

계산해준다. DE-Series는 TDB(Barycentric Dynamical 

Time) 시간 좌표계를 사용하지만 Planet-Ephemeris 

함수에서는 Julian date를 사용하기 때문에 사용자가 

UTC(Coordinated Universal Time)를 Julian date으

로 변경하여 이를 입력으로 넣으면 타겟 행성의 위

치와 속도 벡터를 구할 수 있다. 그리고 km 혹은 

Astronomical Unit(AU) 입력에 따라 그에 맞는 단위

로 출력한다. 

시뮬레이션은 시작시점과 종료시점을 각각 2018년 

1월 1일, 2019년 1월 1일로 설정하고 Compression을 

수행하였다. Planet-Ephemeris 함수에서 제공하는 태

양 벡터를 기준 벡터로 하여 벡터의 크기인 태양과의 

거리()를 계산하고, 기준벡터를 로 나누어 단위 벡

터()로 변환한 다음 태양의 방위각(Azimuth, az)

과 고각(Elevation, el)을 식 (4), (5)와 같이 계산한다.

  tan  (4)

  tan (5)

위 식에서 구한 값들은 시간에 따른 값으로 표현

하기 위해 24차의 체비셰프 다항식으로 Curve 

fitting하여 25개의 계수를 구한다. 체비셰프 Curve 
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fitting의 경우 전체 시간에 대해 일정한 시간간격의 

데이터를 사용하는 것이 아니라 식 (6)과 같이 계산

하므로 차수에 따라 fitting에 사용하는 데이터가 다르

기 때문에 차수를 얼마로 하여 전체 데이터 셋을 구

성했는지에 따라 정밀도에 영향을 준다. N은 체비셰

프 다항식 차수고, I는 0부터 N까지의 정수배열이다.

 


          


× cos×
× ×


(6)

식 (6)으로부터 얻은 의 시점에서의 방위

각과 고각 데이터를 사용하여 체비셰프 다항식 계수

를 계산한다. 

3 .2.2 Rec onstruc ti on

압축을 통해 얻은 계수와 식 (7)을 사용하여 방위

각과 고각을 재생(reconstruction)한다. 식 (7)의 N은 

체비셰프 다항식 차수, 은 체비셰프 계수이고 
은 reconstruction time이다.  

  




cos (7)

재구성한 데이터와 DE-430에서 얻은 데이터의 차

이는 Figs. 5, 6, 7과 같다. 방위각, 고각, 거리에 대한 

평균 오차는 각각 0.00118 degree, 0.00031 degree, 

2.001×10-5 AU로 압축, 재생 후의 계산 결과가 정밀

하다는 것을 알 수 있다.

식 (8)과 같이 Curve fitting한 방위각과 고각을 사

용하여 태양 벡터를 구한다. 

  coscos cossin sin  (8)

위의 식으로 계산한 태양 벡터와 MATLAB®의 

planetEphemeris 함수로 구한 태양 벡터의 사이각(오

차)을 식 (9)와 같이 계산한다.

  cos× (9)

  F i g . 5 . Rec onstruc ti on error of a zi m uth

   F i g . 6. Rec onstruc ti on error of eleva ti on

F i g . 7 . Rec onstruc ti on error of m a g ni tud e

 F i g . 8 . Tota l a ng ula r error

Figure 8은 체비셰프 다항식으로 재생한 결과와 

DE-430에서 얻은 태양 벡터와의 차이를 나타낸 것이

다. 오차의 평균값은 0.0011896 degree(4.28256 arcsec)

로 Vallado의 저서에서 제공하는 태양 벡터의 정밀

도인 0.23 degree보다 정밀도가 뛰어난 것을 확인할 

수 있다.

3 .3  P erform a nc e

성능을 분석하기 위해 체비셰프 다항식 차수를 변

경해가며 정밀도를 계산해보았고 기존의 천문력 생
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F i g . 11. Ephem eri s Genera ti on Cod e Genera tor

   F i g . 9. Ac c ura c y  a c c ord i ng  to ord er

성식과의 계산시간을 비교해 보았다. 

체비셰프 Curve fitting은 적은 데이터를 사용하여 

함수를 구성하며, 식 (6)과 같이 압축하기 때문에 차

수를 몇으로 하는지에 따라 정밀도가 달라진다. 2018

년 1월 1일부터 2019년 1월 1일 기간에 대해 차수를 

5에서 30까지 변경해 가며 정밀도를 비교해 본 결과

는 Fig. 9와 같다. 점선으로 0.1, 0.01, 0.001 degree를 

표시하였고, 차수 N(order)이 8 이상일 때 0.1 degree 

이하의 정밀도를 가지며, 12 이상일 때 0.01 degree 

이하의 정밀도를 가지는 것을 확인할 수 있다. 

Figure 10에서는 Vallado의 천문력 생성식과 본 논

문에서 제시하는 체비셰프 다항식의 계산 시간을 비

교한 결과이다. 차수가 증가함에 따라 계산시간이 조

금씩 더 길어지는 것을 확인할 수 있으며 주황색 그

래프는 Vallado`s method의 결과로 차수에 따른 결

F i g . 10 . Com puta ti on ti m e

과는 아니지만 평균적으로 0.001sec의 결과가 나왔다. 

계산 프로그램과 컴퓨터 성능에 따라 결과가 다를 

수는 있지만 자세 결정을 위한 sensor sampling 

time을 10Hz라 가정했을 때 OBC에 사용하기에 충

분할 것으로 판단된다.

Ⅳ. P la neta ry  Ephem eri s Genera ti on 

P rog ra m

4.1 Developm ent of P la neta ry  Ephem eri s   

 Genera ti on P rog ra m

위와 같이 체비셰프로 Curve fitting하여 태양 벡

터를 계산하는 방식을 MATLAB® Figure기반 앱인 

GUIDE을 사용하여 천문력 생성 프로그램(Ephemeris 

Generation Code Generator, EGCG)을 개발하였다. 
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Figure 11에서 볼 수 있듯이 프로그램 입력으로는 

시작시점, 임무 종료 시점, ‘DE (number)’, 시간 간격 

그리고 체비셰프 방정식 차수가 있다. MATLAB® 

함수 planetEphemeris는 입력으로 Julian date를 사

용하기 때문에 사용자의 편의를 위해 프로그램 내부

에서 시간 변환을 하도록 하여 사용자는 임무 시작 

및 종료 시점을 UTC 시간 좌표계를 입력으로 사용할 

수 있도록 설계하였다. ephemerisModel에서는 DE- 

Series 중 사용하고자 하는 reference 모델을 선택하였

다. DE 시리즈의 각 모델마다 위치 정확도를 보장하

는 기간이 다르기 때문에 중 405, 421, 423, 430, 432t 

모델 중에 사용자가 이용하고자 하는 모델을 선택하

여 사용할 수 있도록 하였다. Order 부분에서는 최

종적으로 구해지는 체비셰프 방정식의 차수를 결정

한다. 차수가 높을수록 더 높은 정밀도를 보장하지만 

계산 시간이 더 늘어나는 단점이 있으며, 태양 센서

의 경우 센서의 정밀도가 높지 않기 때문에 차수를 

지나치게 증가시켜 정밀도를 높일 필요가 없다. 

Execution을 눌러 프로그램을 실행하면 체비셰프 

다항식의 계수를 계산하고 그 값들은 사용하여 재생

한 결과를 위쪽 세장의 plot을 통해 확인할 수 있다. 

그리고 아래의 사진을 통해 설정한 sampling time에 

따른 planetEphemeris 함수의 출력과 재생한 결과를 

비교한 오차값을 확인할 수 있다. 또한 coefficient 창

에서는 프로그램을 통해 구한 체비셰프 다항식 계수

를 볼 수 있다. 프로그램 실행이 완료되면 천문력 다

항식 차수, 평균 오차, 최대오차를 Fig. 12와 같이 팝

업으로 나타낸다.

최종적으로는 OBC에서 사용하기 위한 코드가 필

요하므로 CPP파일을 생성하는 기능을 추가하였다.  

Fig. 11에서 볼 수 있는 code generation을 누르게 

되면 Fig. 13과 같이 체비셰프 다항식과 각 계수가 

포함되어있는 함수 파일을 생성하게 된다. 재생한 결

과는 식 (10)~(12)를 통해 태양 벡터로 표현되고, 이

를 기준 태양벡터로 사용할 수 있다.

  coscos (10)

  cossin (11)

  sin (12)

F i g . 12. Exec uti on report

F i g . 13 . Result of Cod e Genera ti on

Ⅴ. 결  론

DE-Series나 VSOP와 같은 정밀 천문력보다는 정

밀하지 않지만 Vallado의 저서에서 제공하는 천문력

보다는 더 나은 정밀도를 가지면서 빠른 연산이 가

능한 천문력을 생성하기 위해 체비셰프 다항식을 통

한 Curve fitting을 수행하였다. 또한 사용자의 편의

성을 위해 MATLAB®의 GUI를 활용한 천문력 생성 

프로그램을 개발하였다. Vallado`s method보다 높은 

정밀도를 가질 뿐 아니라 막대한 데이터를 사용하여 

빠른 연산이 불가능하거나 TDB를 사용하여 시간 좌

표계 변환이 별도로 필요로 하는 등의 기존의 문제

를 해결하였다. 본 논문에서 제안한 프로그램은 항후 

고성능, 고정밀 임무를 수행하는 초소형위성에 탑재

하여 사용하는데 유리할 것으로 사료된다.
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