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1. 서 론

이전 세대의 우주항법에서 정밀한 항법을 위

해 단일 센서들의 장단점을 보완한 GPS/INS 또

는 ST/INS 결합 시스템이 사용되어 왔다. 이후

에는 보다 강인하고 정확한 항법해를 제공하는  

GPS/INS/ST 결합 센서에 대한 연구가 수행되고 

있으며 상용제품 또한 개발되었다.

한편, ST의 경우 이전에는 대기 영향에 의한 

가시성 문제로 고도 약 80km 이하로는 사용이 

불가하여 우주비행체와 고고도 항공기에 제한되

어 사용되어왔다. 그러나 최근에는 적외선의 

R-band 파장 대역을 사용하여 낮과 해수면에서

도 관측 가능한 ST가 연구되었고, 이를 이용한다

면 일반 항공기에도 충분히 적용 가능하다. 또한 

최근 GPS 신호 교란 횟수가 증가함에 따라 GPS

가 불능 상태이더라도 전파외란에 강인한 ST를 

이용하여 단일센서보다 정밀한 운항 정보를 제공

할 수 있다.

국내의 GPS/INS/ST 결합 사례는 없으며, 국

외의 연구 사례는 다음과 같다. 일본 도쿄대학교

에서는 1990년에 본 연구를 수행하였으며, 약결

합 기법으로 GPS와 INS의 위치 성분을 이용하

여 GPS 단일 항법오차인 22m에서 13m로 줄였

으며, INS와 ST의 자세 성분을 이용하여 

0.09g-vector 편차까지 보정하였다.[1]

미국의 NAVSTAR에서는 2006년 GPS/INS 강

결합 구조에 STR을 추가로 결합하여 자세오차를 

보정하는 시스템이 연구되었다. 그 결과 1Hz 샘

플링 주기에서는 위치오차가 0.7m, 속도오차가 

0.1m/s, 자세오차가 2mili-rad 이내를 달성하였

고, 10Hz로 자세를 측정한 결과는 50micro-rad

이내를 만족하였다.[2]

또한 미국의 Northrop Grumman사에서는 

2007년에 LN-120G 라는 3종결합 센서를 제공하
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며, 위치오차 0.01nm 이내, 속도오차 0.02m/s, 자세오

차 0.02 deg의 스펙을 보였다.[3]

실제 발사체를 이용한 실험은 2010년 독일 DLR에

서 수행되었다. SHEFEX-2라는 재진입 비행체에 3종 

결합 시스템을 탑재하여 위치오차 10m, 속도오차

5m/s, 자세오차 0.1deg의 항법결과를 얻었다.[4]

그러나 중앙집중형 칼만필터를 이용한 선행 연구들

은 세 측정값이 하나의 필터로 연산이 이루어지기 때

문에 고장상황에서 정확도가 낮은 데이터가 필터 추

정 값에 그대로 반영되어 결합된 시스템의 항법 정확

성이 더욱 낮아질 수 있다는 단점이 있다. 그러므로 

본 논문에서는 이러한 상황에 강인한 방법으로 연합

형 칼만필터(No-reset 모드)와 적응 중앙집중형 칼만

필터 2가지 방법을 제시하고자 한다.

먼저 Carlson에 의해 제시된 연합형 칼만필터 중 

NR 모드는 Figure 1과 같이 기준 센서와 보조 센서의 

결합으로 로컬필터를 구성하고, 최종적으로 마스터필

터에서 공분산과 추정치를 연산하는 구조이다. 각 로

컬필터에서 독립적으로 연산되기 때문에 중앙집중형 

구조보다 항법 최적성 면에서는 저조하지만, 잘못된 

추정치가 다른 로컬필터에 영향을 미치지 않는다는 

장점이 있다.[5],[6]

Fig. 2. Federated filter(NR-mode)

다음으로 중앙집중형 칼만필터의 최적성에 대한 장

점과 고장상황을 공분산에 반영할 수 있는 이노베이

션 기반 적응 추정기법(IAE ; Innovation-based

Adaptive Estimation)을 적용하여 고장상황에서 측정

치 오차 공분산을 추정한 뒤 항법해의 정확도를 높이

는 부분에 적용하였다.[7],[8]

그러므로 본 연구결과가 항공 운항에 적용되어 정

밀하고 안전한 운항을 수행하는데 적용될 수 있고, 이

에 앞선 기초연구로써 우주공간에서의 3종 결합 연구

를 우선적으로 수행하였다. GPS와 SDINS(Strap-Down

INS), ST(Star Tracker)의 항법해를 생성 하고 이를 결

합하여 GPS/SDINS, ST/SDINS의 항법 데이터를 시

뮬레이션 하였다. 최종적으로 GPS/SDINS/STR 3종 

결합을 중앙집중형, 연합형, 적응 중앙집중형 칼만필

터로 구현하여 고장상황에 대한 각 시스템의 항법 정

확도, 강인성 및 연산량을 비교·분석하였다.

2. 본 론

2.1 기존 항법 시스템

2.1.1 단일 항법 시스템(GPS, SDINS, ST)

실 측정치에 근사한 항법 데이터를 얻기 위해 본 

논문에서는 GPS 환경을 모델링하고, SDINS 알고리즘

을 이용하여 각 항법 데이터들을 획득하였다. ST는 상

용제품의 스펙을 바탕으로 자세 데이터만 생성하였다.

① 기준 궤적 생성

표 1의 초기값과 케플러 궤도요소를 이용하여 

Figure 2와 같이 ECEF 좌표계에서 고도 500km의 원 

궤도를 모델링하였다. 지구는 완전한 구 형태로 가정

하였다.

Fig. 3. Reference trajectory (circular orbit)

Initial

Parameters

Latitude [deg] 34

Longitude [deg] 128

Height [km] 500

Orbital

Parameters

Eccentricity 0

Inclination [deg] 34

Simulation time [sec] 3600

table 1. Simulated orbit parameters

② GPS 환경 모델링

GPS 환경 모델링은 Figure 3과 같이 수행하였

고 샘플링 주기는 10Hz이다.[9],[10] 속도는 식 

(1)과 같이 위치의 차를 이용하여 생성하였다.






 (1)

앙각(Mask Angle)은 0deg로 하여 ECEF 좌표

계에서 GPS 시뮬레이션을 수행한 결과는 Figure

4~6과 같다. 가시위성은 9개 이상을 유지하였고,

항법 해는 표 2와 같이 상용 우주항법 GPS의 스

펙대역을 만족하였다.
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RMS Error Product Simulation

Position [m] 1.5~5 2.46

Velocity [m/s] 0.03~0.2 0.14

table 2. GPS error comparison

Fig. 4. GPS simulated process

Fig. 5. GPS position RMS error

Fig. 6. GPS velocity RMS error

Fig. 7. Number of visible satellite

③ 관성항법 알고리즘

다음으로 본 논문에서는 생성된 발사체의 각

속도와 가속도에 표 3과 같이 전술 RLG(Ring

Laser Gyro) IMU급의 오차를 적용하였다.

Gyro. Accel.

Random Walk
0.005

deg 10 

Scale Factor

[ppm]
20, 10, 30 160, 50, 100

Bias 0.01 deg/hr 100 g

Misalignment

[rad]
30, 90, -110, 40, 20, -60

table 3. Tactical IMU error specification

식 (2)~(3)으로 IMU에서 측정되는 각속도(


)

와 가속도(


)를 생성한 후 Figure 7과 같이 

SDINS 알고리즘을 적용하였다. 는 바이어스,

은 스케일팩터와 비정렬 오차, 는 랜덤워크이

다. 아래첨자 g는 자이로를 뜻하며, a는 가속도

계를 뜻한다. 는 자이로 g-dependent 오차이

다.



≃×  

 
  (2)



≃× 

  (3)

ECEF 좌표계에서 200Hz의 샘플링 주기로 순

수항법 시뮬레이션을 수행한 결과는 Figure 8~10

과 같다.
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Fig. 8. SDINS Block diagram(ECEF)

Fig. 9. SDINS position RMS error

Fig. 10. SDINS velocity RMS error

기준궤적의 항체는 약 7.6km/s의 고속으로 비

행하기 때문에 시간당 약 9km의 순수항법 오차

가 발생하였고, 속도오차는 11m/s, 자세오차는 

약 0.045deg이다.

Fig. 11. SDINS attitude RMS error

④ ST 데이터 생성

ST 측정 데이터는 기준 자세에 표 4와 같이 

상용 제품의 스펙을 만족하는 범위 내에서 1차 

Gauss-Markov 백색잡음 오차를 인가하였다. 자

이로와 ST간의 비정렬은 없다고 가정하였다.

Accuracy (1σ) < 0.3 arc-s, Bias : 5 arc-s

Sampling Rate 5 Hz

table 4. Space navigation ST specification

2.1.2 2종 결합 시스템(GPS/SDINS, ST/SDINS)

GPS/SDINS 결합의 경우 SDINS 측정치의 최

적값을 획득할 수 있는 되먹임(feedback) 약결합 

구조로 결합하였다.[11],[12]

Fig. 12. GPS/INS feedback algorithm

시스템 모델() 및 상태변수(), 디자인 행렬

(), 가속도 및 각속도 벡터()는 NED좌표계에

서 식 (4)~(6)과 같이 구성하였다.

 (4)

 






  
  ×

  ∈ ×






,  

















,








 


 

 







,    




 
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  (5)

 ℒ
   (6)

여기서 SDINS의 샘플링 시간간격()이 

매우 작다고 가정하여 식 (7)과 같이 비선형 시스

템을 선형 시스템으로 해석하는 확장칼만필터

(Extended Kalman Filter) 알고리즘을 적용하였다.

  exp≈ (7)

위치와 속도에 대한 측정치 모델은 식 (8)과 

같이 나타낼 수 있다. 는 백색잡음으로 모델링

한 측정 잡음이다.

   (8)

 






 




 

 




,
  ×  × × 

×  ×  × 


시스템과 측정치의 공분산 행렬 , 는 식 

(9)~(11) 같이 구할 수 있다. 스펙트럼 밀도

(Spectral density) 행렬 는 IMU 측정치의 공분

산 행렬로 나타낼 수 있다.

  
 

 
 

 
 

  (9)

  
 ≈ (10)

  
   

 
 

 
 

 
  (11)

칼만 이득과 상태 추정치 및 공분산은 다음과 

같이 구할 수 있다.

 


 



 (12)

   
  (13)

  
 (14)

상태 추정치와 공분산에 대한 예측값은 아래

와 같이 구할 수 있다.

  (15)

 
 (16)

ST/SDINS 결합 또한 GPS/SDINS 결합과 동

일한 방법으로 SDINS의 자세보정을 수행하였다.

측정치 모델은 식 (17)과 같다.

  (17)

Fig. 13. STR/INS feedback algorithm

2.2 GPS/SDINS/ST 3종 결합 알고리즘

2.2.1 중앙집중형 칼만필터

중앙집중형 칼만필터의 상태변수와 측정치 모

델 및 상태 추정치와 공분산에 대한 예측값은 기

본 칼만필터와 동일하다. 아래첨자 c는 

Centralized를 나타낸다.

  
 (18)

   (19)

 


 (20)

 


 (21)

공분산 및 추정값은 아래와 같이 3개 센서의 오

차 공분산과 항법 추정치의 관계식으로 연산된다.


 



  



 
 

  (22)


 




  



 
 

  (23)

Fig. 14. Block diagram of GPS/SDINS/ST
with centralized Kalman filter

2.2.2 연합형 칼만필터

고장 확률이 비교적 적은 SDINS를 기본 센서

로 두고, GPS와 ST를 각각 SDINS와 약결합하여 

Local 필터를 형성한다. 각 Local 필터에서 상태

변수와 공분산을 Master 필터로 넘겨주어 연합
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형 칼만필터를 구성한 뒤, 최종 항법해와 공분산

을 출력하였다.

Fig. 15. Block diagram of GPS/SDINS/ST
with federated Kalman filter(NR)

시간전파에 대한 항은 아래의 식으로 연산된

다. 아래첨자 f는 Federated를 뜻한다.

 
 (24)

   (25)

  


 (26)

   


 
(27)

Master 필터에서는 아래와 같이 각 local 필터

에서 연산된 공분산과 공분산이 적용된 항법 추

정치를 이용하여 항법해를 연산한다.


 

  





(28)

 

 
  




  
(29)

2.2.3 적응 중앙집중형 칼만필터

이노베이션 기반 적응기법은 시스템과 측정치 

공분산을 이노베이션 통계에 의해 연산하는 방법

으로 변화하는 환경에 의한 잡음 성분을 추정하

여 보다 정확한 항법해를 추정할 수 있다는 장점

이 있다. 본 논문에서는 시스템 공분산()는 고

정하고, 이노베이션 프로세서()를 이용하여 측

정치 공분산()을 식 (31)~(32)와 같이 연산한

다.

   (30)

  


  



  
 (31)

 


 
 (32)

Fig. 16. Block diagram of GPS/SDINS/ST
with IAE

측정치 이노베이션()은 매순간 누적되며, 필

터링 초기의 통계량이 적으므로 아주 작은 값을 

가지는 양의 행렬()로 정규화가 필요하다.


  



 ≤  
(33)

이를 중앙집중형 알고리즘에 적용하면 측정치 

공분산은 다음과 같이 구할 수 있다.

 
 

 
  


(34)

2.3 시뮬레이션 및 결과

2.3.1 2종 및 3종 결합 항법 시뮬레이션

먼저 중앙집중형 필터를 사용한 3종 결합과 2

종 결합 시스템의 결과를 비교하였다.

Fig. 17. Position RMS error of 2 or 3
integrated systems

본 논문에 적용된 ST는 따로 수평센서를 사용

하지 않으므로, Figure 16~17과 같이 시간에 따

라 ST/SDINS 결합의 위치와 속도 누적오차가 

증가하였다. 그러나 누적성분은 3종 결합을 통해 

보정되어 해의 정확성이 향상되었으며, Figure

18과 같이 GPS/SDINS의 자세오차 또한 향상됨

을 알 수 있다.
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Fig. 18. Velocity RMS error of 2 or 3 integrated
systems

Fig. 19. Attitude RMS error of 2 or 3 integrated
systems

Fig. 20. Federated vs Centralized (Position)

Fig. 21. Federated vs Centralized (Velocity)

Fig. 22. Federated vs Centralized (Attitude)

다음으로 중앙집중형 필터와 본 논문의 제안 

방법인 연합형 필터의 성능을 비교하였다.

Figure 19~21을 통해 해의 정확성이 연합형 필터

의 준 최적성으로 인해 중앙집중형보다 낮음을 

확인하였다. 이론상 중앙집중형과 No-Reset 모드

의 연합형 필터는 같은 결과가 나와야 하지만 본 

논문의 결과는 연산오차로 인해 아주 작은 값의 

차이가 나타남을 확인하였다.

시뮬레이션 결과를 종합하여 비교한 결과는 

표 5와 같다.

Pos.

[m]

Vel.

[m/s]

Att.

[arc-sec]

GPS/SDINS 1.334 0.015 226.47

ST/SDINS
40.314

/hr

0.045

/hr
0.6012

3 Centralized 1.331 0.005 0.5411

3 Federated 1.334 0.015 0.6364

표 5. RMS error of the integrated systems
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2.3.2 고장 상황 시뮬레이션

고장상황에서의 강인성 및 정확성을 검증하기 

위하여 GPS의 고장상황을 시뮬레이션 하였다.

자기교란에 대해 다소 취약한 GPS의 고장상황을 

태양 흑점의 영향으로 가정했으며, 이로 인해 발

생하는 GPS 위치오차(약 55~300m)를 펄스 형태

로 적용하였다.[13]

Fig. 24. GPS Fault Situation(20 sec)

고장상황에 대한 3종 결합 필터의 결과는 다

음과 같다. 우선 Figure 23에서 GPS 위치 RMS

오차와 연합형 결합에 앞선 GPS/SDINS 로컬 필

터, 중앙집중형 필터의 결과를 비교하였다.

선행연구의 중앙집중형 필터를 이용한 3종 결

합은 앞서 언급된 바와 같이 고장 데이터가 필터

에 직접적인 영향을 미치므로 2종 결합의 결과와 

유사하게 나타났다. 그러나 연합형 필터와 적응 

중앙집중형 필터는 고장상황에 강인하였고, 적응 

중앙집중형 필터의 경우는 해의 정확성 또한 다

른 두 필터에 비해 높은 결과를 나타내었다.

Fig. 25. Local filter states(Federated filter)

GPS 고장상황에서 연합형 필터의 두 로컬필터

에 대한 결과는 Figure 23~24와 같다.

GPS/SDINS에서 고장상황 시 필터 오차 공분산

이 증가하였고, 식 (28)~(29)에 의해 마스터 필터

에서 오차 성분이 적게 반영된다.

고장 상황 시 Figure 15의 이노베이션 과정에 

의해 Figure 25와 같이 측정치 오차 공분산()이 

증가되어 측정치에 대한 신뢰도를 감소시켰고,

이로 인해 Figure 26에서 고장 상황에서 3종 결

합 오차의 변위가 5m 이내로 감소하였음을 확인

하였다. 한편, 고장 이후의 진동은 적응필터 사용 

시 나타나는 일반적인 현상이며 오차의 최댓값이 

4m 이내에 만족하였다.

Fig. 26. Measurement error covariance of
adaptive filter(square root)

Fig. 23. Local filter 1(GPS/SDINS) standard
deviation(3 sigma)
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Fig. 27. Fault position RMS error
(Centralized KF, Federated KF,
Adaptive Centrallized)

다음으로 연산량 비교를 위해 필터링 되는 매 

순간의 경과시간을 측정하여 전체 시간에 대한 

평균을 낸 결과는 표 6과 같다.

Simulation Revised time

GPS/SDINS

(standard)
0.230 5 ~ 10

Centralized 0.223 5 ~ 10

Federated 0.231 5 ~ 10

Adaptive

Centralized
0.231 5 ~ 10

table 6. Elapse time per 1 cycle [ms]

일반적인 상용 우주항법 GPS/SDINS가 

100~200Hz로 데이터를 제공해주는 것을 기준으

로 비례식을 통해 각 필터의 연산시간을 추출하

여 평균값을 비교한 결과 3종 결합의 연산 시간

이 2종 결합 연산 시간과 유사하게 측정되었음을 

확인하였다.

3. 결 론

본 논문은 기존에 사용되어왔던 2종 결합 센

서인 GPS/INS 또는 ST/INS를 결합하여 항법 

성능을 향상시키고, 고장 상황에 더욱 강인한 시

스템을 구성하기 위해 연합형 칼만필터와 적응 

중앙집중형 칼만필터를 이용한 3종 결합 알고리

즘에 대한 연구를 수행하였다.

GPS와 SDINS를 모델링하고 ST의 자세 데이

터를 생성한 후 지구저궤도(LEO) 원궤도에 대해 

시뮬레이션을 수행한 결과는 다음과 같다.

- GPS/SDINS와 ST/SDINS에서 자세 또는 위

치, 속도의 측정치가 없으므로, 운동방정식을 통

해 추정되기 때문에 무시할 수 있을 수준만큼의 

항법오차가 발생한다. 그러나 3종 결합에서는 위

치, 속도, 자세의 측정치가 모두 존재하므로 보다 

정확한 항법해의 연산이 이루어질 수 있다.

- GPS의 고장상황에서 중앙집중형 필터는 고

장 데이터가 필터 연산에 그대로 반영되지만,

NR 모드의 연합형 필터는 공분산을 이용하여 고

장요인이 항법해에 미치는 영향을 감소시킨다.

적응 중앙집중형 필터는 매순간 측정치 오차 공

분산을 변화시켜 최적성과 강인성을 모두 만족하

였다.

- 적응 중앙집중형 필터는 다른 두 3종 결합

(중앙집중형, 연합형)에 비해 고장 상황에서 영향

을 가장 적게 받았고, 고장이 발생하였음에도 

5m 이내의 결과를 만족하였다.

- 기존의 상용 2종결합 시스템과 연산량을 비

교한 결과 3종 결합을 사용할 경우에도 

100~200Hz 이내로 연산이 가능하다.

이를 항공 운항부분에 적용하기 위해서는 두

가지 방안이 필요하다.

우선은 결합 센서의 신뢰도를 향상시키기 위

해 2종 및 3종 결합간의 변화에 따른 항법해 정

확도 변화 연구가 이루어져야 한다.

다음으로 적외선 ST를 이용하여 이·착륙 및 

GPS의 기타 외란과 관련한 고장상황에 대한 성

능분석 연구가 이루어져야 한다.
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