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ABSTRACT

A new technique for Attitude & Heading Reference System (AHRS) by using sequential

measurement noise covariance (SMNC) is addressed in a vibration environments in this

paper. In particular, a low-cost inertial measurement unit in general diverges in the

acceleration phase or vibrating environments due to inherent properties of gravity and

acceleration. In this paper, by considering current and prior measurements to estimate

actual attitudes and headings in a local frame, the proposed technique overcomes these

problems efficiently. Finally, the performance of the suggested approach is verified by

numerical simulations.

초 록

본 논문은 관성 항법 시스템(Inertial Navigation System)을 활용한 자세 및 방향 결정시

스템(Attitude & Heading Reference System)의 성능을 향상시키기 위한 새로운 기법인, 순

차적 측정 오차 공분산(Sequential Measurement Noise Covariance) 기법을 제시하였다. 관

성 센서는 시간이 지남에 따라 발생하는 적분오차와 진동이나 가속구간과 같은 외란이 가

해 졌을 때 성능이 저하된다는 단점이 있다. 특히, 저가의 관성 센서의 경우 이러한 현상이 

더욱 두드러지게 나타난다. 이를 극복하기 위한 알고리즘들은 많이 존재한다. 하지만 가장 

일반적으로 사용되는 확장 칼만 필터의 경우 가속도계를 사용할 때 측정값(Measurement)

이 일정 범위를 넘어가면 센서값을 배제하는 방법을 사용한다. 본 논문에서 제안하는 기법

은 범위를 설정하지 않고 과거의 데이터를 순차적으로 활용하여 측정값의 가중치를 변화하

는 기법이다. 최종적으로 제안된 기법을 수치 시뮬레이션을 통해 검증하였다.

Key Words : Extended Kalman Filter(확장칼만필터), Adaptive Filter(적응 필터), INS(관

성 항법 시스템), Attitude Estimation(자세 추정), AHRS(Attitude & Heading

Reference System)
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Ⅰ. 서 론

최근 무인항공기 관련 산업이 급격히 발전하

고 있다. 무인항공기 산업 중에서도 멀티콥터와 

같은 소형 무인기의 연구가 활발하게 진행되고 

있다. 이러한 연구의 배경에는 자세 및 방향 결

정시스템(AHRS, Attitude & Heading Reference

System)의 비약적인 발전이 있다. 관성 항법 시

스템으로 적용하기 위해서는 단일 시스템으로 사

용하지 않고 GPS(Global Positioning System)나 

지자기계 같은 센서들을 같이 사용한다. 특히, 항

공기처럼 고정밀도의 데이터를 요구하는 시스템

은 GPS의 정보를 활용하여 GPS와 INS(Inertial

Navigation System)를 통합한 형태를 사용하고 

있으며, 여기에 다양한 센서를 조합하여 오차를 

보정하고 정밀도를 높이는 항법 시스템을 사용하

고 있다[1-3].

제어 시스템에서 가장 중요한 것 중 하나는 

자세를 결정하는 것이다. 정밀한 자세 결정을 위

해 앞서 언급한 GPS/INS 통합항법을 통해서 센

서의 바이어스를 추정하는 등의 방법을 사용하고 

있다. 하지만 GPS는 교란에 매우 취약해 항공기

는 항상 INS 기반의 정밀한 항법시스템을 가장 

기본적으로 구축하고 있어야한다. 가장 일반적인 

INS기반의 AHRS의 구성은 3축의 자이로, 가속

도계 그리고 지자기계이다. 하지만 INS는 앞서 

언급한 바와 같이 시간이 지남에 따라 발생하는 

적분오차로 인해 항공기의 경우 고가의 장비를 

사용하고 있다. 아래 Table 1은 IMU (Inertial

Measurement Unit)의 등급표이다. 고가의 장비

뿐만 아니라 저가의 IMU에 대한 기본적인 정보

를 표시하였다.

소형 무인기의 지속적인 발전과 동시에 센서

의 성능도 발전되고 있다. 특히 AHRS를 구현하

Class Gyro bias Acc bias

Military
grade

<0.001 deg/h < 30μg

Navigation
grade

0.01 deg/h 50μg

Tactical
grade

1 deg/h 1mg

AHRS 1-10 deg/h 1mg

Control
System

10-1000 deg/h 10mg

Table 1. IMU classification

기 위한 저가(Low-cost)의 IMU들의 오차를 줄이

는 연구가 활발히 진행 중이다. 가장 일반적인 

방법이 확장 칼만 필터를 이용하는 것이다. 이 

기법을 이용하여 자세를 추정하는 가장 큰 특징

은 일정 범위 이상의 가속도 운동을 하면 가속도 

센서를 배제하는 것이다. 가속도계는 중력과 가

속도의 구분이 불가한 특성이 있는데, 대부분의 

AHRS 시스템은 기체가 등속도 운동을 한다는 

가정으로 자세를 추정한다. 따라서 일반적인 환

경에 적용하는 것은 적절하지 않기 때문에 자세

를 정확하게 추정하는 것은 상당히 어려운 문제

이다[4-9].

결과적으로, 일정한 동적 범위가 넘어서면 관

성 센서를 이용한 자세 정확도가 현저히 낮아지

므로 기본적인 확장 칼만 필터는 이 범위에서 가

속도계의 출력을 활용하지 않는다. 한편, 적응 칼

만 필터는 확장 칼만 필터에서는 상수로 취급하

는 측정값 오차 공분산(Measurement Noise

Covariance)을 현재의 오차 값에 따라 실시간으

로 업데이트 하는 방식이다. 여기서 오차는 가속

도 센서의 오차로서 중력가속도와 가속도 센서에

서 나오는 출력 값의 크기의 차에 절대 값을 취

한 값으로 가속도 센서의 특징을 활용한 정의이

다. 이 알고리즘의 특징은 공분산을 오차에 따라 

변화 시키면서 오차가 클 때 가속도계를 배제하

는 것이 아니라 측정 오차 공분산 값을 업데이트 

하여 가중치를 조절하는 알고리즘이다. 본 논문

에서 제시할 알고리즘도 적응 칼만 필터를 토대

로 개발된 알고리즘이다[10-11].

저가의 센서를 사용하는 경우 가속구간 등의 

문제를 해결하기 위한 다양한 알고리즘이 존재한

다. 그럼에도 불구하고, 진동이 있는 환경에서는 

주어진 알고리즘들의 성능이 현저히 저하되는 현

상이 발생한다. 따라서 본 연구에서는 저가형 센

서를 활용하여 진동환경에서도 오차를 줄일 수 

있는 새로운 보정 기법을 제시하고자 한다. 과거 

대부분의 가속구간에 대한 대처 기법은 현재의 

가속도계의 크기를 기준 값과의 비교를 통해서 

측정공분산에 대한 다양한 접근 방법을 시도하는 

반면에 본 연구에서 시도된 방법은 현재로부터 

과거의 일정시간동안의 측정 정보를 통합적으로 

활용하는 방법이다. 이와 같은 방법의 주된 아이

디어는 단순 진동으로 인한 가속구간으로의 잘못

된 오해를 필터에서 그대로 적용하는 것이 아니

라, 과거의 정보를 활용해 진동환경을 인지하고 

이를 적용하여 필터에서 능동적으로 활용하는 것

이다. 즉, 본 연구에서 현재로부터 과거 N개의 

측정값을 순차적으로 활용하여 측정 오차 공분산
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값을 조정하는 순차적 측정 오차 공분산 기법

(SMNC, Sequential Measurement Noise

Covariance)을 새롭게 제안하였으며 수치 시뮬레

이션을 통해서 검증을 완료하였다.

본 논문은 다음과 같은 형태로 구성되어 있다.

먼저, 자세 결정 알고리즘으로 구성된 시스템 모

델과 오차 방정식에 대해 설명하였다. 그리고 본 

연구에서 제시하는 SMNC기법에 대해 기술하고 

마지막으로 이를 수치 시뮬레이션을 통하여 검증

하였다.

Ⅱ. 본 론

2.1 시스템 모델

자세역학을 표현하는 다양한 방법이 존재하지

만 본 연구에서는 쿼터니언 (quaternion)을 사용

하여 표현한다. 쿼터니언은 비선형이 작고 오일

러 표현법에 비하여 특이점이 없다는 장점 때문

에 많이 사용되고 있다. 쿼터니언 자세 모델은 

아래의 식(1)과 같이 주어진다[12-15].

1 1
( ) ( )

2 2
= W = Xq ω q q ω&

(1)

여기에서 [ ]4 1 2 3 4

T TT q q q q qé ù= =ë ûq p 은 4개의 

요소로 나타내며, 각속도는 
T

x y zw w w wé ù= ë û 같이 

나타내며 변환행렬은 다음과 같이 정의된다. 

[ ]
( )

0T

- ´é ù
W = ê ú-ë û

ω ω
ω

ω                (2)

4 3 3 [ ]
( )

T

q I ´ + ´é ù
X = ê ú-ë û

p
q

p (3)

0

[ ] 0

0

z y

z x

y x

w w

w w

w w

é ù-
ê ú

´ = -ê ú
ê ú-ë û

ω

(4)

여기에서 p 는 [ ]1 2 3

T
q q q 를 나타나낸다.

쿼터니언은 다음의 수식과 같이 크기에 대한 

제약조건을 가지고 있음을 참고하기 바란다.

2 2 2 2
1 2 3 4 1T q q q q= + + + =q q       (5)

따라서, 다음과 같이 정규화를 통해서 지속적

으로 갱신을 수행하여 쿼터니언의 제약조건을 만

족시켜야 한다[13].

=
q

q
q               (6)

이때, q 정규화를 하기 전의 쿼터니언 값이고 

q 는 정규화한 후의 결과 값이다.

2.2 시스템 오차 방정식

칼만필터를 적용하기 위해서는 시스템 모델을 

기반으로 오차 방정식을 정의해야 한다. 본 연구

에서 추정하고자 하는 변수는 쿼터니언과 자이로 

바이어스이다. 먼저 쿼터니언 오차는 다음과 같

이 나타낼 수 있다. 

1ˆd -= Äq q q                 (7)

4

T
T qé ù= ë ûq p (8)

1
4

ˆ ˆ ˆ
T

T q- é ù= -ë ûq p (9)

여기에서, Ä 은 쿼터니언 곱을, q 는 실제 값

을, q̂ 은 쿼터니언의 추정 값을 나타낸다. 쿼터니

언에 대한 오차 미분방정식을 획득하기 위하여 식

(7)을 시간에 대하여 미분을 수행하고 정리하면 다

음과 같이 쿼터니언 오차 방정식을 얻을 수 있다.

1
ˆ[ ]

2
d d d= - ´ +p ω p ω&

          (10)

4 0qd =& (11)

여기에서, ŵ 은 각속도 추정 값이고 식(11)은 

쿼터니언의 4번째 요소의 오차가 일정하다는 것

을 의미한다.

다음으로 Markov process에 의해 각속도와 이

것의 바이어스 성분에 대한 미분방정식은 다음과 

같이 정의한다[12].

g= - -ω ω β w% (12)

gb=β w&
(13)

여기에서 는 실제 값, 는 자이로의 측정값

이고 는 자이로의 가우시안(Gaussian) 오차이

고, 는 자이로의  바이어스 미분에 대한 가

우시안 오차 값이다. 각속도의 추정 값( ŵ )은 

측정값에 바이어스 추정 값( b̂ )을 제거한 형태

이고 바이어스 추정에 대한 오차식은 다음과 같

이 주어진다. 
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ˆˆ = -ω ω β%                  (14)

ˆ 0=β
&

(15)

따라서 각속도 오차는 (12)와 (14)를 이용하면 다

음과 같이 정의할 수 있다.

( ) ( )ˆ
g gd = - - + = - D +ω β β w β w

(16)

(16)과 같이 정의한 각속도 오차를 (10)에 대입

하면 dp& 에 대하여 자이로 바이어스가 추가된 

형태로 나타낼 수 있다. 

( )1
ˆ[ ]

2
gd d= - ´ - D +p ω p β w&

     (17)

이때, 쿼터니언 오차 값은 오일러 각과 다음과 

같은 근사한 관계식이 있다.

1

2 2

df
da

d dq

dy

é ù
ê ú» = ê ú
ê úë û

p

            (18)

따라서 (17)을 오일러 각 오차에 대해 표현하면

아래의 (19)와 같이 정리할 수 있다.

( )ˆ[ ] gd d= - ´ - D +α ω α β w&
(19)

다음으로, 식(19)를 사용하여 오차 방정식을 (20)

과 같이 완성 시킬 수 있다.

( ) ( ) ( )F t G t tD = D +x x w&% % (20)

여기에서 각각의 항은 다음과 같이 정의되며, 추

정하고자 하는 상태 변수는 각각 오일러 각과 바

이어스이다[12-15].

( ) ( ) ( )
TT Tt t tdé ùD = Dë ûx α β% (21)

( )
TT T

g gbt é ù= ë ûw w w (22)

3 3

3 3 3 3

[ ]
( )

0 0

I
F t ´

´ ´

- ´ -é ù
= ê ú
ë û

ω

(23)

3 3 3 3

3 3 3 3

0
( )

0

I
G t

I
´ ´

´ ´

é ù
= ê ú
ë û (24)

2.3 측정값(Measurement)

본 논문에서 측정값(Measurement)으로 지자기

계와 가속도계를 사용했다. 따라서 측정값 상태 

변수(Measurement state, ky )는 다음과 같다.

b

k

b k

y
é ù

= ê ú
ë û

m

a                 (25)

여기에서 bm 는 3축에 대한 지자기계의 출력 

값이고, ba 는 3축에 대한 가속도계의 출력 값이

다. 따라서 기존 알고리즘의 측정값 오차 공분산

(Measurement Noise Covariance, 0R )을 다음과 

같이 정의할 수 있다.

3 3 3 3

0

3 3 3 3

0

0
m

a

I
R

I

s

s
´ ´

´ ´

´é ù
= ê ú´ë û         (26)

이때, ms , as 는 지자기계와 가속도계의 잡음

에 대한 표준편차 값이다[12].

2.4 순차적 측정 오차 공분산(SMNC) 기법

가속구간에서도 적절히 자세를 결정하는 적응 

공분산기법(적응 칼만 필터) 방식은 매우 효과적

으로 적용이 가능하다. 다만, 진동이 발생하는 환

경에서는 이와 같은 방법은 자세를 결정하는데 

문제를 발생하게 된다. 이것은 단순 진동상황을 

가속구간으로 판단하고 측정 공분산 값을 증가시

켜 가속도계를 상대적으로 배제하기 때문이다.

결국, 자세결정의 성능이 현저히 저하되는 현상

이 발생한다. 따라서 저가의 센서를 이용하는 경

우에는 조금 더 효과적인 방법의 제안이 필요하

다.

일반적으로 진동이 존재하는 환경에서 저사양

의 관성 센서는 이에 따른 오차가 증가하게 된

다. 일반적으로 많이 발생하는 랜덤 진동오차

(Random Vibration error)가 존재하며, 센서의 

선형성의 비대칭 또는 비선형에 의한 바이어스 

오차(Biased error)가 존재한다. 본 연구에서는 

진동환경에서의 센서의 랜덤 진동오차의 증가에 

대해서만 논하였다[17].

먼저, 진동상황을 인지하는 것이 무엇보다 중

요하다. 현재의 가속도계 정보만 가지고 진동 상

황을 판단하는 것은 매우 어려운 문제일 수 있

다. 본 연구에서 제안하는 순차적 측정 오차 공

분산 기법(Sequential Measurement Error

Covariance)은 기존의 현재 측정값에 의존하는 

방식이 아닌 현재로부터 과거의 N개의 가속도계 

측정정보를 활용하는 것이 주된 아이디어이다.

즉, 과거의 가속도 정보를 통합적으로 활용함으

로써 진동상황의 인지가 가능하게 된다. 본 기법

에 대한 전체적인 개념이 다음의 그림에 잘 나타

나 있다.
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Fig. 1. Sequential Measurement of

Accelerometer

기존의 알고리즘과 구체적으로 비교를 하면 

다음과 같다. Fig. 1에서 보는 바와 같이 기존의 

적응 칼만 필터 알고리즘은 현재 가속도계 값인 

( )ka t 만을 고려하여 변형된 적응 공분산을 적용

한다. 그러나 본 연구에서 제안한 기법은 과거의 

N개의 정보를 추가적으로 활용하는 기법으로 현

재의 측정값을 포함한 총 N+1개의 정보를 동시

에 순차적으로 활용하는 방법이다.

여기에서, 주어진 매시간 가속도계에 대한 오

차는 다음과 같이 나타낼 수 있다.

( ) ( )T T
k b k b k n ns t t= -a a a a

(27)

여기에서 ( )b kta 는 현재 가속도계의 측정값이

고 
T
n na a 은 가속도계의 기준 값인 중력 가속도 

값이다. 즉, 식 (25)는 현재의 가속도계의 측정값

과 중력가속도와의 차이에 대한 절대 값이다. 이

를 활용해 실시간으로 공분산을 지속적으로 갱신

한다.

본 논문에서 제안한 순차적 측정 공분산 R

(Measurement Covariance)은 다음과 같이 구현

된다.

3 3 3 3
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여기에서 l 는 설계 파라미터이다. l 의 값이 증

가하면 가속도계의 가중치가 낮아지게 된다. 따

라서 가속도계 센서의 성능에 따라 적절한 값을 

설정해야한다. 는 매시간에 측정된 기준 값에 

대한 가중치를 설정하기 위한 설계 파라미터이고 

0부터 1까지의 범위를 가진다. 예를 들어 모든 

을 동일한 값으로 설정하게 되면 N개의 오차 

데이터를 모두 동일한 신뢰도로 사용한다는 의미

이다. 
 는 N-j번째 측정값과 중력가속도의 차

이 값인 오차로서 식 (27)의 제곱이다. 또한, 제

안된 기법인 식 (28)을 살펴보면 다음과 같은 특

징이 있다. 만일 N 값을 1이라고 가정하면, 기존

의 적응 공분산기법 [10-11]과 유사한 결과를 나

타나게 된다. 또한 가중치를 조절함으로써 과거

의 정보보다는 현재의 정보를 또는 그 반대로 설

정이 가능함으로써 좀 더 유연한 설계가 가능하

다는 장점을 지니고 있다.

2.5 시뮬레이션

진동을 포함한 외란이 존재하더라도 기존의 

알고리즘보다 성능 향상을 기대할 수 있는 순차

적 측정 오차 공분산기법에 대한 수치 시뮬레이

션을 수행하였다. 수치 시뮬레이션에 사용되는 

센서는 자이로, 가속도계, 지자기계이다. 시뮬레

이션을 위하여 오일러 운동 방정식과 쿼터니언 

미분 방정식을 사용하여 쿼터니언과 각속도의 실

제 값을 생성하였으며, 센서의 바이어스 및 잡음 

등에 대한 표준편차 값은 Table 2에 정리하였다.

본 시뮬레이션에 있어서, 가속도계와 지자기계

에 대한 바이어스 성분은 없다고 가정하였다. 이

와 같은 시뮬레이션은 과거의 알고리즘과 비교하

는데 영향이 없음을 참고하기 바란다. 시뮬레이

션에서 저가의 센서를 구현위해서 MPU6150을 

참조하였다. 센서의 갱신주기는 10Hz로 설정하

였다. 또한, 본 논문에서 제시한 알고리즘의 설계 

파라미터 값은 l 은 0.05, N은 4, 는 1로 설정

하였다. 마지막으로 외란이나 기동, 그리고 일정

한 크기의 외란과 진동상황을 포함한 시뮬레이션

하기 위하여 Table 3과 같은 시나리오로 추가하

였다. 본 시나리오에서는 약 5~10초와 40~45초 

사이에 외란을 적용하였다. 첫 번째 구간(5 ~

10sec)에서는 가속구간을 의미하며, 두 번째 구간

(40 ~ 45sec)은 진동이 존재한다고 가정하였다.

추가된 진동은 Table 3에 설정되어 있는 것과 같

이 가우시안 분포를 갖는다고 가정하였다[16-17].

자세 결정을 위한 확장 칼만 필터기법과 비교를

Noise Std Bias

Gyro 0.1 deg/s 10deg/h

Accelerometer 0.03 g -

Magnetometer 3 mGauss -

Table 2. Sensor data Spec.
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time(sec) disturbance

5 ~ 10 3
Acceleration

area

40 ~ 45 ±
Random

Vibration area

Table 3. Simulation Scenario

시도하였다. 즉, 일정 가속도의 범위가 일정 범위

를 넘어가면 가속도 센서를 사용하지 않는 기법

과의 비교를 실행 하였다. 따라서 기존방법과 제

안된 기법이 자세와 바이어스 오차가 공분산값의 

범위 내 (3s )에서 잘 수렴하는지를 확인함으로

써 성능을 비교 평가하였다.

수치 시뮬레이션을 수행한 결과가 다음의 그

림 Fig. 2 ~ Fig. 5에 잘 나타나 있다. 먼저 기존

의 확장 칼만 필터 기반의 알고리즘을 활용한 결

과가 Fig. 2와 3이다. 결과를 살펴보면 일정한 가

속구간을 가정했던 첫 번째 구간(5~10초)에서는 

자세오차가 3s 를 약간 벗어나는 현상을 보이나 

적절히 잘 수렴하고 있는 것을 알 수 있다. 그

러나 40~45초에 진동상황을 가정한 경우에는  

자세와 자이로 바이어스가 3s 를 매우 크게 벗

어나면서 오차가 급증하는 것을 볼 수 있다. 이

와 같은 현상은 외란에 의해 센서의 성능이 낮아

지면서 실제 자세 값과 추정 값의 차이가 커져 

나타나는 현상이다.

다음으로, 본 논문에서 제시한 알고리즘을 활

용한 결과인 Fig. 4와 5는 앞서 언급한 시나리오

의 상황에서 자세와 바이어스에 대한 공분산값도 

증가하는 현상을 보이고 있다. 이것은 제시한 방

법 식(25)에 의해서 현재 값과 과거 값에 의하여 

적응적으로 값을 변화하기 때문이다. 하지만 실

제 자세오차가 기존의 방식보다 매우 안정적으로 

3s 안에 들어오는 것을 확인하였다. 특히, 진동

에 의한 외란이 추가 되는 시간인 40~45초 사이

에서도 오차가 안정적으로 수렴하고 있음을 알 

수 있다. 이와 같은 이유는 제안된 기법이 진동

상황을 인지하여 가속도 측정값을 완전히 배제하

는 것이 아니라 적절히 활용하고 있기 때문이다.

여기까지, 수치 시뮬레이션을 통해 두 알고리

즘의 성능을 비교하였다. 일반적으로 기존에 알

려진 기법은 가속구간에서 가속도계의 측정값이 

일정 값보다 커지면 가속도계의 출력을 제거함으

로써 상당한 성능향상을 보이고 있는 것이 사실

이다. 그러나 진동상황과 일정한 외란을 추가한 

시나리오에서는 적절히 대응을 못하고 있는 것을

Fig. 2. Attitude error of EKF

Fig. 3. Bias error of EKF

Fig. 4. Attitude error of proposed SMNC

결과 그래프로부터 볼 수 있다. 이것은 저가 자

이로의 경우 바이어스와 잡음특성이 매우 좋지 

않기 때문이다.
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Fig. 5. Bias error of proposed SMNC

즉, 바이어스의 추정이 원하는 수준이하로 되지 

않으면, 각속도의 추정이 불가하게 되고 이것은 

직접적으로 자세에 영향을 주기 때문이다.

본 논문에서 제안한 알고리즘은 저가의 센서

를 사용하고 있음에도 불구하고 자이로의 바이어

스 추정은 물론, 각속도, 그에 따른 자세까지 충

분히 보상하고 있음을 알 수 있다. 즉, 본 논문에

서 제시한 알고리즘이 진동상황에서 기존의 알고

리즘보다 자세 및 바이어스 추정함에 있어서 훨

씬 안정적이란 사실을 수치 시뮬레이션을 통해서 

검증하였다.

Ⅲ. 결 론

일반적으로 저가의 센서를 사용하는 경우 가

속구간에서는 성능저하가 예상이 되고 있으며,

이를 해결하기 위한 다양한 기법들이 제안되었

지만, 이들은 진동상황에서는 매우 취약하다. 따

라서 신뢰성 높은 시스템에 있어서는 고가의 장

비가 필수적으로 사용이 되고 있다. 하지만 고가

의 장비를 사용할 수 없는 경우 외란이 가해지

는 상황에 대해 매우 취약함을 알 수 있다. 본 

연구에서는 이와 같은 문제점을 해결하고자 순

차적 측정 공분산 기법이라는 새로운 기법을 제

안하였다. 이 기법은 과거의 정보를 활용하여 현

재의 적절한 측정 공분산값을 변화시킴에 따라 

기존의 가속구간뿐만 아니라 진동상황에도 적절

히 대응하고 있음을 수치적으로 증명하였다. 저

가의 센서를 사용하더라도 충분히 신뢰성 높은 

자세 결정 시스템으로써 활용이 가능할 것으로 

판단된다.
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