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1. IntroductIon

천리안 위성 2A (GEO-KOMPSAT-2A, GK2A)호는 2018

년 12월 발사되어 2019년 7월부터 정상 운용 중인 지구정지궤

도위성으로 지구기상 및 우주기상 관측을 수행하고 있다 (Lee 

et al. 2019, 2022). GK2A의 관측영상 기하보정시스템 (Image 

Navigation and Registration, INR)은 위성이 촬영한 영상을 고

품질의 영상으로 변환해주는 시스템으로, GK2A 위성의 실질적

인 성능을 결정하는 핵심요소이다 (Yong et al. 2014). 궤도예측 

(Orbit Prediction, OP) 결과를 INR에 사용하고 있는데, 궤도예

측 정확도에 따라 INR 성능이 크게 변화한다. 궤도예측은 위성동

역학모델을 수치적분하여 수행하는데, 수치적분에 사용하는 초

기 위치 및 속도의 정확도에 크게 영향을 받는다. 초기 위치 및 

속도는 궤도결정 (Orbit Determination, OD) 과정에서 도출되기 
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ABStrAct

The GEO-KOMPSAT-2A (GK2A) satellite, which was launched in December 2018, carries weather observation payloads 

and uses the image navigation and registration system to calibrate the observation images. The calibration system requires 

accurate orbit prediction data and depends on the accuracy of the orbit determination accuracy. In order to find a possible 

way to improve the current orbit determination accuracy of the GK2A flight dynamic subsystem module, orbit determination 

software was developed to independently evaluate the orbit determination accuracy. A comprehensive satellite dynamic 

model is applied for a batch-type least squares filter. When determining the orbit, thrust firing during station-keeping 
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estimate the satellite position on a daily basis. The orbit determination error was evaluated by comparing estimates during 

overlapping estimation intervals.
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때문에, 궤도결정 정확도가 궤도예측 정확도에 큰 영향을 준다. 

GK2A호 궤도예측 정확도 요구사항은 궤도기동이 있는 경우 24

시간 내 3 km이고, 궤도기동이 없는 경우 48시간 내 2 km이다. 하

지만 이는 최소요구조건으로 궤도예측 및 궤도결정 정확도가 높

을수록 INR 및 영상관측성능을 향상시킬 수 있다.

지구정지궤도위성은 대부분 통신위성이므로 수십 km 정도로 

낮은 수준의 위치 정확도가 요구된다. 이러한 수준의 궤도결정은 

매 시점마다 측정한 위성-지상국 사이의 거리, 지상국 안테나 경

사각 및 방위각 데이터를 사용하여 수행된다. 이 경우 주요 오차 

요소는 각도 측정 오차이며, 각도 관측값에 큰 편이 (bias)가 있

는 경우 상당한 궤도결정 오차를 유발할 수 있는데, 이러한 각도 

편이 값을 추정하는 기법에 관한 연구가 수행되어 왔다 (Hwang 

et al. 2008, 2013, Lee et al. 2015). BeiDou 및 QZSS 등 위성항법

시스템에 정지궤도위성이 사용되면서 정지궤도 궤도결정에 관
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한 연구도 수행되고 있는데, 위성항법에 사용되는 거리정밀도

가 밀리미터 수준인 반송파를 이용하는 연구가 주로 수행되어 왔

다 (Beutler et al. 2005, Zhang et al. 2023). 이러한 이유로 궤도

결정 정밀도가 수백 미터 수준인 정지궤도 궤도결정은 국내에서 

천리안 1호 및 2호와 관련된 연구가 주로 수행되었다 (Lee et al. 

2016b, 2019).

각도관측값에는 바이어스나 노이즈 등이 많이 포함되어 있어

서, 각도관측값 없이 거리관측값만을 사용하여 궤도결정을 수행

하는 것이 정확도가 더 높을 수 있다. 단, 각도관측값과 거리관측

값을 동시에 사용하면 매 시점의 위성위치를 바로 추정할 수 있

지만, 거리관측값만을 사용하는 경우 위성동역학 모델과 결합하

여 사용하는 것이 필요하다. 각도관측값을 사용하는 경우에도 위

성동역학모델과 결합하여 사용하지만 각도관측값의 오차로 높은 

수준의 궤도결정 정확도를 얻기가 어렵다. 이러한 이유로 GK2A

에는 거리관측값을 이용한 궤도결정이 주로 사용되고 있다.

한국항공우주연구원 (Korea Aerospace Research Institute, 

KARI)에서는 GK2A호의 관제업무를 수행하기 위해서 자체 지

상소프트웨어를 운용하고 있는데, 이 중 비행역학 소프트웨어 

(Flight Dynamic Subsystem, FDS)가 궤도결정 모듈을 동작 시킨

다 (Lee et al. 2011, 2022). 현재 KARI FDS의 궤도예측 정확도는 

GK2A 궤도예측 요구조건을 충분히 만족하고 있지만, 향후 성능 

개선을 위해서는 정확도 및 안정성을 향상시키는 것이 필요하다. 

궤도예측 정확도 향상을 위해서는 궤도결정 정확도 향상이 선행

되어야 하는데, 이를 위해서는 궤도결정에 사용되는 관측데이터

를 이용해서 획득할 수 있는 최대 궤도결정 정확도를 파악하는 것

이 필요하다. 고려할 수 있는 한 가지 방법은 기존 FDS와 다른 외

부 소프트웨어 (S/W)를 사용하여 궤도결정 정확도 수준을 분석하

는 것이다. FDS는 실제 운영을 목적으로 개발되어 복잡한 구조로 

되어 있으므로, S/W 수정 및 새로운 기법을 적용하는데 상당한 

시간이 소요된다. 이러한 이유로 FDS 성능개선 전단계로 기능추

가 및 보완이 용이한 외부 S/W를 이용하여 궤도결정 최대 정확도 

수준을 도출하고 개선방안을 마련하는 방법도 고려할 수 있다.

본 연구에서는 GK2A 궤도결정 성능 향상 가능성을 파악하기 

위해서 별도의 궤도결정 S/W를 개발하여 궤도결정 성능을 분석

하였다. 정지궤도위성 궤도결정에 특화된 MATLAB S/W를 개발

한 뒤, 1개월간 GK2A 관측데이터를 처리하여 궤도결정 정확도 

수준을 분석하였다. 궤도예측의 전 단계인 궤도결정에 주안점을 

두어 수행하였다. 2장에서는 사용한 궤도결정기법에 관하여 설

명한 뒤, 3장에서 궤도결정에 사용한 지상관측소 및 관측데이터

에 대해 설명하였다. 4장에서는 추정값 중첩방법을 사용하여 궤

도결정 성능을 분석하였다.

2. 정지궤도위성 궤도결정 기법

2.1 GK2A 관측데이터 구성

지구정지궤도위성은 주로 지상관제국에서 전파거리계 신호

를 이용하여 관제 및 궤도결정을 수행한다. 관측데이터는 지상

관제국의 안테나에서 측정한 방위각, 경사각 및 거리측정값으로 

구성된다 (Pocha 1987, Berlin 1988). 위성과 지상국과의 거리는 

tone ranging 기법을 이용하여 측정하는데 (Kim 2005, Lee et al. 

2016a), 현재 서브미터급의 정밀도를 얻는 것도 가능하다. GK2A

는 대전 (SOC)과 태국 (THSR)에 위치한 2개의 지상관제국에

서 수신한 관측데이터를 사용하여 궤도결정을 수행하는데, 대전

지상국에서는 1시간마다 위성과의 거리 및 각도 정보를 측정하

고, 태국지상국에서는 거리정보를 2시간마다 측정한다. Fig. 1은 

GK2A 위성과 대전 및 태국 지상관제국의 위치를 나타내고 있다.

Fig. 2는 GK2A의 지상궤적을 표시한 것인데 2023년 6월 중 

4개 날짜를 선정하여 표시하였다. 기준위치인 위도 0°, 경도 

128.25°를 중심으로 ±0.05° 범위의 위치유지박스 (station keeping 

box) 내에서 궤도운동하는 것을 알 수 있다. 각종 섭동 요소에 의

해서 위성궤도가 변화하는데 이를 조정하기 위하여 GK2A는 매

주 2회씩 궤도기동을 수행한다. 이를 위치유지기동이라고 하는

데, 화요일에 남북위치유지기동 (North-South Station Keeping, 

NSSK)을 수행하고, 목요일에 동서위치유지기동 (East-West SK, 

EWSK)를 수행한다. NSSK가 EWSK에 비해 상대적으로 궤도기

동에 사용되는 추력의 세기가 크다. 위치유지기동 이외에 추력기

를 사용하는 경우는 휠 오프 로딩 (Wheel-Off Loading, WOL)이 

있는데, 위성자세를 제어하는 모멘텀휠의 성능저하 (saturation)

를 상쇄하기 위하여 추력기를 기동하여 보정하는 것으로 매일 수

행한다.

2.2 궤도결정 알고리듬

본 연구에서는 위성의 움직임을 모사하는 위성동역학모델

Fig. 1. Location of GK2A satellite and two ground stations. Fig. 2. GK2A ground track (June 2023).
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에 관측데이터를 적용하는 동역학 궤도결정기법 (dynamic orbit 

determination)을 사용하였고, GK2A FDS도 동일한 방법을 사

용하고 있다 (Montenbruck & Gill 2000, Tapley et al. 2004, Lee 

et al. 2021). 위성 동역학모델을 사용함으로써 관측데이터 오차 

및 부족에 의한 성능저하를 최소화할 수 있는데, GNSS를 이용하

여 궤도결정을 수행하는 저궤도위성에 비해 관측데이터의 수가 

충분하지 않은 지구정지궤도위성의 궤도결정에 적합한 방법이

다. 궤도결정 필터로는 관측데이터를 모아서 처리하는 최소자승

법기반 일괄처리 방식 (Least-Square Batch)필터를 사용하였다. 

Kalman 필터는 실시간 궤도결정에 적합하지만, 데이터 이상이나 

궤도결정 불안정 시 궤도결정 값이 발산하는 단점이 있다. GK2A

의 경우 실시간 궤도결정은 요구되지 않으므로, 안정성이 높은 

Batch 방식 필터를 사용하였다.

위성동역학모델은 정밀지구중력, 3체 중력, 태양복사압으로 

구성하였으며, 추정변수는 위성의 위치 및 속도, 태양복사압 상

수, 추력기 가속도 및 거리측정값의 편차 (bias)로 구성하였다. 정

밀지구중력장은 GCM01C 모델을 (6×6)까지 사용하였고, 3체 모

델은 태양과 달의 중력을 포함하였다. 조석모델 (tide)은 구현을 

하였지만, 요구하는 궤도정밀도가 높지 않으므로 연산시간을 단

축하기 위하여 사용하지 않았다. 태양복사압 모델은 canon ball 

형태의 간단한 모델을 사용하였으며, 추정변수는 태양복사압 계

수 CR이다. 센티미터급 정밀도의 반송파를 사용하는 GNSS 정밀

궤도결정의 경우 정교한 box-wing 형태의 태양복사압 모델을 사

용하지만, 미터급 정밀도의 거리관측값을 사용하는 본 연구의 경

우에는 정교한 태양복사압 모델의 사용은 오히려 궤도추정값의 

발산을 초래할 수 있다. 정교한 모델의 경우 많은 태양복사압 관

련 파라미터를 추정해야 하는데, 낮은 정밀도의 관측값으로는 이

를 적절하게 추정할 수 없기 때문이다.

Table 1은 GK2A 궤도결정에 사용한 파라미터를 정리한 것이

다. 지상국 관측데이터 중에서 위성과의 거리관측값만을 사용하

고 경사각 및 방위각 관측값은 사용하지 않았다. 거리관측값은 

two-way ranging 신호이므로 시계오차 성분은 상쇄되지만 모델

링되지 않은 각종 오차 성분에 의해 편이 (bias)가 발생하게 되는

데, 이를 위해 각 지상국 데이터 별로 편이값을 추정하였다. 추력

기 가속도는 3축 방향으로 추정변수를 설정하였는데, 위치유지

기동 시 추력기 가속도를 추정하는데 사용된다. 추력기 가속도 

추정 대신 추력기 구동 전후로 궤도결정구간 (arc)을 분리하여 추

정하는 방법도 사용하였는데, 이 경우 추력기 가속도는 추정하지 

않는다.

WOL은 자세제어 보정을 위한 기동이므로 속도변화가 위치유

지기동에 비해 훨씬 작다. WOL 기동 시 발생하는 가속도는 위성 

텔레메트리 정보를 사용하여 위성동역학모델에 포함하였으나, 

추정 변수에는 포함하지 않았다.

2.3 궤도결정 성능분석 기법

궤도결정을 수행한 후 오차를 측정할 수 있는 절대적인 방법

이 없기 때문에 상대적인 방법을 사용하여 오차를 분석해야 하는

데, 관측값의 잔차 (residual)를 이용하는 방법과 공통 시점에서의 

궤도결정 차이를 이용하는 방법이 있다. 관측값의 잔차는 위성-

수신기 사이의 거리관측값에서 모델로부터 계산한 거리를 뺀 값

으로 모델링 되지 않은 오차를 나타낸다. 잔차에 반복되는 패턴

이 나타나는 경우 이를 제거하기 위한 관측데이터 모델링이나 동

역학 모델링이 보완되어야 한다. 특정한 날짜의 잔차 수준이 다

른 날짜보다 큰 경우는 해당 날짜의 궤도결정이 적절하게 수행되

지 않았을 가능성이 높으며, 특정한 시점의 잔차가 높은 경우 이 

시점의 데이터는 전처리 과정에서 제거하는 것이 필요하다. 본 

연구에서는 잔차 수준이 10 m 이상인 경우 해당 거리관측값은 궤

도결정에서 사용하지 않았다.

일반적인 궤도결정 오차 분석 방법은 일명 OD-OD 방법인데, 

이는 궤도결정 구간을 길게 설정한 뒤, 중첩 (overlap)되는 영역

에서의 추정값 차이를 분석하는 것이다. 중첩되는 구간은 1개 시

점 (epoch)일 수도 있고, 일정한 기간일수도 있다. 1개 시점을 이

용하는 방법은 전날 데이터를 이용하여 추정한 마지막 시간 (24

시 0분 0초)의 위성 위치와 오늘 데이터를 이용하여 추정한 첫 시

간 (0시 0분 0초)의 궤도차이를 계산하는 것이다. 이는 궤도결정 

결과의 안정성을 판단할 수 있는 방법으로 현재 KARI FDS에서 

GK2A의 궤도결정 오차를 추정하는 방법으로 사용하고 있다. 이

는 1일 동안 1개 시점 (0시 0분 0초)만 분석하기 때문에 분석 시점

의 궤도결정오차에 따라 값의 편차가 발생할 수 있다.

일반적으로 OD-OD 분석 시 1개 시점보다는 일정한 기간 동

안 중첩된 추정값을 비교한다. 예를 들어, 1일마다 궤도결정을 수

행하는 경우 0시부터 24시까지의 24시간 데이터 대신, 0시부터 

다음날 1시까지의 25시간 데이터를 사용하여 궤도결정을 수행하

면 1시간씩의 데이터 구간이 중첩되게 된다. 이 중첩되는 구간에

서의 궤도결정 추정값 차이가 작을수록 궤도결정 안정성이 높은 

것을 의미한다. 이는 0시 0분의 1개 시점만 비교하는 경우에 비해 

전체적인 오차 경향을 잘 반영할 수 있다. 단, OD-OD 방법은 궤

도결정 안정성이나 일관성을 나타내는 것으로 절대적인 정확도

를 보증하지는 않는다. 궤도결정 추정값에 공통적인 편이가 포함

되어 있는 경우 절대오차는 크지만 중첩오차는 작게 된다.

Fig. 3은 OD-OD 기법 중 매일 UTC 0시 0분 0초에서의 궤도

결정값을 비교하는 것과 0시부터 1시까지 중첩된 기간의 궤도결

정값을 비교하는 것을 나타내고 있다. 중첩 구간이 1시간으로 비

Table 1. GK2A orbit determination parameters.

Parameter Description
Method
Software
Dynamic model
Observations
Estimation parameters
Wheel-off loading
Thrust handling

Least square batch estimation
MATLAB code
Gravity field (6x6), Sun-Moon, solar radiation pressure (SRP)
Satellite-ground station ranging (Daejeon, Si-Racha)
ECI position/velocity (6), SRP Cr (1), Ranging biases (2), Thrust acceleration (3, optional)
Predicted WOL values
Acceleration estimation in 3 axes (optional)
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교적 짧은 이유는 중첩기간 전후에 궤도기동 기간을 포함하지 않

기 위함이다. 궤도기동이 일일 초반부나 후반부에 있는 경우 궤

도기동 근처에서 궤도결정 정확도가 낮아지는데, 이러한 구간을 

중첩구간에 포함시키면 해당 날짜의 궤도결정 정확도를 적절하

게 판단하기가 어렵다.

3. 관측데이터

3.1 거리관측 데이터

2023년 6월 1일부터 6월 30일까지 1개월간 데이터를 사용하

여, 1일마다 궤도결정을 수행하였다. 경사각 및 방위각 관측값은 

사용하지 않고 거리관측값만 사용하였는데, 대전지상국에서는 1

시간마다 관측데이터를 제공하고 태국 지상국에서는 2시간마다 

관측데이터를 제공하였다. 대전지상국은 1시간마다 4개 정도의 

거리 및 각도 관측데이터를 제공하였고, 태국지상국은 2시간마

다 10개 정도의 거리 관측데이터를 제공하였다.

Fig. 4는 대전수신국 (SOC)과 태국수신국 (THSR)에서 6월 3

일 수신된 관측데이터를 나타내고 있다. 각 수신국에서 위성까지

의 거리 차이가 있기 때문에 두 관측값 사이에 평균 400 m 정도

의 차이가 존재한다. 수신국에 따른 관측데이터 변화 경향을 비

교하기 위하여 각 수신국의 관측데이터별로 1일 평균을 계산한 

뒤 빼는방법으로 관측데이터의 평균을 동일하게 0으로 설정한 

뒤 비교하였다. 거리관측데이터는 1일 주기로 변화하며 진폭은 10 

km 정도이다. 

Fig. 5는 2023년 6월 1일부터 30일 까지의 거리관측데이터를 

나타내고 있다. 두 수신국 데이터의 평균값은 0으로 조정하였다. 

궤도기동이 1주일에 두 번씩 실행되고 이때마다 궤도가 변화하기 

때문에 거리관측값 진폭도 계속 변화하게 된다. 두 수신국 데이

터가 거의 유사하지만 진폭은 약간 차이가 나고 있다. 특히 DOY 

152일 (6월 1일)과 153일 (6월2일)에 진폭 차이가 크게 발생하고 

있는데, 이 날 일부 관측데이터가 수집되지 않아서, 평균값이 다

른 날짜와 다르기 때문에 발생한 것으로 파악된다.

3.2 궤도기동 데이터

위성궤도가 기준 영역내에 위치하도록 1주일에 2번 궤도조정

을 수행하는데, 매주 화요일은 남북위치유지기동 (NSSK)을 수행

하고 매주 목요일은 동서위치유지기동 (EWSK)을 수행한다.

Fig. 6은 2023년 6월의 위치유지기동 시점과 추력기 구동 시

Fig. 3. Concept of OD-OD difference (single epoch and overlapped 
period).

Fig. 4. Ranging measurement time series (June 3, 2023, mean adjusted).

Fig. 6. Thrust firing duration of GK2A station keeping maneuvers in June 
2023.

Fig. 5. Ranging measurement time series (June 1, 2023 ~ June 30, 2023, mean adjusted).
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간을 나타내고 있다. NSSK 추력기 구동시간은 300 ~ 400초인데 

비해, EWSK의 추력기 구동시간은 50초 이하로 훨씬 짧은 것을 

알 수 있다. 추력기에 의한 가속도를 추정하는 경우, 추력기 구동 

기간 중 충분한 관측데이터가 필요한데, NSSK에 비해 EWSK는 

구동 시간이 1분 이하로 매우 짧기 때문에 추정이 쉽지 않다. 즉, 

거리관측데이터의 데이터 개수가 EWSK 전후로 충분하지 않기 

때문에 추력기에 의한 EWSK 가속도 추정은 정확도가 낮아지게 

된다.

Fig. 7은 2023년 6월의 추력기 구동 시점을 도시한 것이다. 1일

마다 궤도결정을 수행하기 때문에 하루 중 추력기 구동 시점이 

중요하다. 추력기 구동 전후로 추정구간 (arc)을 나누는 경우 일

일 후반대에 추력기가 구동하면 추력기 구동 이후 궤도결정 성능

은 저하될 수 있다. 본 분석기간에서 NSSK는 14시 이후 후반대에

서 실행하는데 반해 EWSK는 4~8시 및 16시에 수행된다. 

본 연구에서는 추력기 가속도를 추정하는 방법과 추력기 구동 

전후로 추정구간을 분리하여 궤도결정을 수행하는 방법을 모두 

시험하였는데, 추력기 가속도 추정 방법은 EWSK 시 불안정한 경

우가 있으며, 두 방법의 궤도결정 정확도에 큰 차이가 없으므로 

추정구간을 분리하는 방법을 사용하였다. KARI FDS의 경우 두 

가지 방법을 혼합하여 사용하고 있다.

3.3 WOL 데이터

WOL 데이터는 추력기 구동 전의 계획값/예측값과 궤도결정 

중 도출된 추정값으로 구분되는데, 본 연구에서는 계획값을 사

용하여 궤도결정을 수행하였다. 추력이 크지 않으므로, 추정값을 

사용하여도 궤도결정 결과는 큰 차이가 없었다. WOL 계획값은 1

년 중 3개 구간 (4월 20일 ~ 8월 21일, 8월 22일 ~ 12월 20일, 12월 

21일 ~ 4월 19일)으로 나눠져 고정된 값이 적용된다. 본 연구에서 

사용한 관측데이터 기간 (2023년 6월)의 계획된 추력 지속 시간

은 355초이며, 속도변화는 각각 0.014 km/s 정도이다. 

4. 궤도결정결과

2023년 6월 1일부터 6월 30일까지 30일간 대전과 태국지상국

에서 수신한 거리관측데이터를 사용하여 궤도결정을 수행하였

다. 1일 단위로 궤도결정을 수행하였는데, 궤도추정기간은 25시

간으로 해당 날짜 UTC 0시부터 다음 날짜 UTC 1시까지로 설정

하여 1시간씩 중첩되도록 설정하였다. 궤도기동이 있는 경우 추

력기 구동 시간 전후로 추정기간을 분리하여 궤도결정을 수행하

였다. WOL 기동은 계획된 가속도와 구동 시간을 위성동역학모

델에 추가하는 방식을 사용하였으며, 별도로 WOL 가속도를 추

정하지는 않았다.

Figs. 8과 9는 2023년 6월 3일의 궤도결정 결과를 나타낸 것으

로, ECI 위치와 속도 추정결과를 표시하였다. 적도를 따라 비행하

는 정지궤도위성이므로 z축 위치 및 속도성분이 매우 작은 것을 

알 수 있다.

1일 단위로 궤도결정을 수행하면서, 위성-수신국 사이의 거리

관측값 (observed)과 계산값 (computed) 사이의 차이인 거리관

측값 잔차를 계산하였다. Fig. 10은 2023년 6월 3일의 거리관측값 

Fig. 8. GK2A position estimates on June 3, 2023.Fig. 7. Thrust firing time of GK2A station keeping maneuvers in June 2023.

Fig. 9. GK2A velocity estimates on June 3, 2023.

Fig. 10. Range measurement residuals on June 3, 2023.
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잔차를 대전수신국 (SOC)과 태국수신국 (THSR) 데이터로 분리

하여 나타낸 것인데, 12시간 주기로 잔차가 변화함을 알 수 있다. 

이는 모델링되지 않은 오차 성분이 있을 때 주로 발생하는 현상

이며, 오차 성분을 흡수할 수 있는 모델링 변수가 추가로 필요함

을 의미한다. 대전수신국에 비해 태국수신국의 잔차 수준이 매우 

높은데, 이는 태국수신국의 관측기 보정 정확도나 센서 관련 데

이터의 정확도가 대전수신국에 비해 낮은 것이 이유가 될 수 있

으며, 향후 태국수신국 관련 데이터 보완이 필요하다.

Fig. 11은 2023년 6월 동안 일별 거리관측값 잔차의 평균값을 

나타낸 것으로, 날짜별로 변화가 있지만 대부분 2 m 이내에서 유

지됨을 알 수 있다. 일일 잔차 RMS의 1개월 평균값은 1.17 m이다. 

165일의 잔차 RMS는 2.21 m로 최대인데, 이는 전날 (6월 13일)에 

NSSK 궤도기동이 수행된 후 궤도결정 정확도가 저하된 것과 관

계가 있는 것으로 생각된다. 대체로 NSSK 궤도기동 후 다음 날 

잔차가 증가하는 경향을 보이고 있다.

중첩방법 (overlap)을 사용하여 궤도결정 오차를 분석하였는

데, 1개 시점의 위치/속도 추정값을 비교하는 방법과 1시간 동안

의 추정값을 비교하는 방법을 모두 사용하였다. 위치추정값 이외

에 속도추정값도 비교하였는데, 이는 속도추정값의 정확도가 궤

도예측 정확도에 큰 영향을 미치기 때문이다. 

Figs. 12와 13은 2023년 6월 3일 UTC 0시부터 1시까지 중첩된 

구간에서 위치와 속도추정값의 차이를 나타내고 있다. 6월 2일 0

시부터 25시간 관측데이터를 이용하여 추정한 결과와 6월 3일 0

시부터 관측데이터를 사용하여 추정한 궤도결정 결과의 차이이

다. 시간이 경과함에 따라 오차가 증가하는 것을 알 수가 있는데, 

특히 z 방향 속도차이가 크게 변화함을 알 수 있다.

Fig. 14는 2023년 6월의 일일 위치추정값 OD-OD 차이를 나타

내고 있다. “Single epoch”는 매일 UTC 0시에서의 단일 시점 위

치추정값 차이를 나타내고, “One hour”는 매일 UTC 0시부터 1시

까지의 위치추정값 차이를 나타낸다. 단일시점 차이와 1시간 동

안의 차이는 비슷한 값을 가지지만 일부 날짜에서는 차이가 크

게 발생하는 것을 알 수 있다. 일부 날짜에서는 단일 시점의 차이

가 1시간 구간에서의 차이보다 높게 나타나는데, 이는 궤도 및 궤

도결정 조건에 따라 달라질 수 있다. 1개월 평균 위치오차는 단일 

시점이 59.1 m이고, 1시간이 55.7 m이다. 165일 (6월 14일)의 1시간 

차이는 166.6 m로 매우 높은 것을 알 수 있는데, 이는 전날 (6월 13

Fig. 11. Daily range measurement residuals in June 2023.

Fig. 14. Daily OD-OD position estimate difference in June 2023.

Fig. 12. OD-OD position estimate difference on June 3, 2023 (UTC 0h – 1h). Fig. 13. OD-OD velocity estimate difference on June 3, 2023 (UTC 0h – 1h).
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일)에 NSSK 궤도기동이 시행된 것과 관련이 있다. 이날 궤도기동

은 UTC 17시 40분부터 실행되었는데, 6월 수행된 9번의 궤도기

동 중 가장 후반부에 실시되었다. 이 경우 후반부의 관측데이터

가 부족하여 궤도결정 정확도가 낮아지게 되었고, 다음 날 1시까

지의 궤도결정에도 영향을 주어서 OD-OD 오차가 급증하였다. 

향후 이러한 후반 시간대 기동을 고려한 궤도결정 구간 조정 등

의 알고리듬 보완이 필요하다.

Fig. 15는 2023년 6월의 일일 속도추정값 OD-OD 차이를 나타

내고 있다. 180일을 제외하면 대부분 날짜에서 1시간 동안 차이가 

단일 시점 차이보다 큰 값을 나타낸다. 1개월 평균값은 단일시점 

차이가 0.0049 m/s이고, 1시간 차이가 0.0052 m/s이다. 이는 위치

추정값 OD-OD 차이와 반대인데, 궤도예측 시 속도정확도가 중

요하므로 향후 궤도결정 성능분석 시 속도추정값 OD-OD 차이

도 사용하는 것을 고려할 수 있다. 

5. 결론

기존 상업용 정지궤도 통신위성에 비해 높은 궤도결정 정확도

가 요구되는 기상위성인 천리안위성 2A호의 궤도결정을 수행하

였다. 지상국과 위성사이의 거리 관측데이터를 사용하여 궤도결

정을 수행하였으며, 추정값이 중첩된 기간 동안의 추정값 차이로

부터 오차 수준을 추정하였다. 중첩된 기간은 기존에 사용하던 1

개 시점뿐만 아니라 1시간 동안도 사용하여 오차 수준의 신뢰도

를 향상시켰다. 

추정값 중첩오차의 30일 평균은 55.7 m로 천리안위성 2A호의 

INR 및 기상관측장비 운영에 필요한 궤도결정 정확도를 제공할 

수 있음을 확인하였다. 본 연구에서 구현한 궤도결정 정확도는 

현재 운용 중인 KARI FDS보다 동일하거나 높지만, 특정 상황에

서의 데이터 처리 기능 등은 개선할 여지가 있으며, 이는 데이터 

자동화를 위한 S/W 안정성 확보에 필수적인 기능이다. 이를 위

해서는 장기적인 데이터를 사용하여 오차 급증 등 특이한 상황을 

파악한 뒤, 이에 적절한 기능을 추가하는 것이 필요하다.
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