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1. INTRODUCTION

원격조종 무인항공기(Remotely Piloted Aircraft)에 탑재되

는 복합항법장치(Embedded GPS & INS)는 관성항법(Inertial 

Navigation System)과 위성항법(Global Navigation Satellite 

System)을 결합하여 비행체의 정확한 위치, 속도, 자세 정보

를 제공하는 장비이다. 관성항법이나 위성항법 외에도 전파 기

반 상대항법이나 지자기, 중력과 같은 지구 물리량을 이용한 절

대항법 방식이 존재하지만, 독자적인 항법이 가능하나 항법해

(navigation solution)가 시간에 따라 발산하는 관성항법과 위치

오차가 일정한 위성항법을 결합하는 방식이 많이 사용된다. 한

편 위성항법의 경우 가시선 위성들로부터 수신하는 의사 거리

(Pseudo Range)에 의해 위치가 결정되므로 야외에서만 항법이 

가능한 단점이 있다. 항공기는 지상 점검 및 정비를 위해 격납고 

내에서 전원을 인가하는 경우가 많은데, 실내에서 항법 위성에 

대한 가시선 확보가 불가능하므로 위성항법 수신기에 의한 항법

해를 얻을 수 없으며 복합항법장치는 관성항법만 수행한다. 지상 

점검 시간이 길어질수록 누적되는 관성오차에 의해 항법해는 발
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산하여 실제 위치에서 벗어나 부정확한 좌표를 가리키게 된다. 

뿐만 아니라 이 위치 발산을 야기시킨 속도 역시 시간에 비례하

여 증가한 상태이므로 항법 정보를 활용하는 다른 장비의 운용에 

영향을 미치게 된다.

격납고 내에 위성항법 리피터(GPS repeater)를 설치하여 운용

할 경우 위성항법이 유지되어 위와 같은 상황을 방지할 수 있다. 그

러나 임무 중 위성항법에 대한 의존도가 높은 무인항공기는 위성신

호 재밍에 취약하므로 생존성을 위해 위성항법 항재밍장치(Anti-

Jamming Equipment)를 탑재하는 경우가 있다. 리피터는 위성항법 

재방송에 의한 교란인 미코닝(meaconing) 개념과 일치하는 특성 

상 항재밍 장치가 리피터의 위성항법 신호를 적대적 재밍 공격으로 

간주하고 신호를 차단해 버리는 경우가 발생한다. 실제로 위성항법 

리피터는 VHF통신, 레이더, 위성통신장비, 그리고 일부 항공탑재장

비와 더불어 위성항법 신호에 영향을 주는 주요 원인 중 하나로 지

목된 바 있으며 (ICAO 2019), 배열안테나를 이용하여 리피터의 위

치를 역으로 추적하는 연구도 있다 (Appel et al. 2019).

영속도 보정(ZUPT, Zero Velocity Update)는 구속조건을 이용

한 보정방법으로, 정지상태가 반복되는 경우 유용하다. 항법장비

의 정지상태 조건이 주어졌을 때 관성센서로부터 도출되는 항법

해의 오차를 보정하는 방식 (Groves 2013)으로 보행자 관성항법

처럼 위성항법이 불가능한 실내 항법에 많이 활용된다(Cho et al. 

2020). 이동과 정지를 반복하는 차량에서도 사용되며, Lee et al. 

(2006)에서는 지상 항법 시스템의 방위각 성능 향상을 위해 관성

항법장치와 위성항법, 영속도 보정을 결합하였다.
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본 논문에서는 영속도보정을 무인항공기에 장착되는 복합항

법장치에 중앙집중형 칼만필터(Centralized Kalman Filter)로 구

현하고 유효성을 검증하였다. 시험데이터 및 시뮬레이션에 사용

된 복합항법장치는 국내개발 링레이저 자이로와 실리콘 가속도

계를 적용하여 항법급(navigation grade) 관성항법 성능을 가지

며, 가용환경에 따라 위성항법, 차분위성항법, 근거리 및 원거리 

레이더, 기압고도계 보정을 선택적으로 적용이 가능하다 (Shin et 

al. 2018). 영속도 보정은 개념 및 구현에 있어 칼만필터 기반의 정

밀정렬과 유사하나, 개발된 항법장치는 각속도 제어에 의한 초기

정렬이 적용되었으므로 특성에 맞는 영속도 보정 방법을 적용하

였다. 가용도에 따라 선택적으로 보정항법을 선택하는 중앙집중

형 칼만필터와 호환되도록 변위보상 영속도 보정항법을 적용하

고 시뮬레이션을 통해 기능을 검증하였다. 시뮬레이션은 비행시

험 전 지상점검 데이터를 사용하여 위성항법 보정을 하지 않았을 

때, 즉 관성항법 단독 시 영속도 보정을 사용한 경우와 사용하지 

않은 경우 항법 오차의 차이를 제시했다.

2장에서는 위성항법 리피터 사용시 각각 항재밍장치와 일반

안테나가 적용된 복합항법장치의 위성항법 특성을 살펴보고 3장

에서는 기존에 구현된 중앙집중형 칼만필터와 설계한 영속도 보

정, 4장에서는 실제 센서 데이터를 활용한 시뮬레이션 내용과 결

과를 다룬다. 마지막으로 5장에서 결론을 내린다.

2. NAVIGATION ERROR BY GPS REPEATER

위성항법 리피터가 설치된 격납고 내에서 각각 배열 안테나 

기반 항재밍장치와 일반안테나가 적용된 복합항법장치 두대가 

장착된 무인항공기의 항법 오차 특성을 살펴본다. 관성항법장

치 및 항재밍장치는 국내 개발품이며 위성항법 수신기는 캐나

다 Novatel사의 OEM615가 적용되었다. Fig. 1은 두 위성항법장치

가 격납고 내에서 GPS 리피터로부터 수신한 위성 수와 Position 

Dilution of Precision (PDOP)이다. 

일반 안테나(Normal ant.)를 장착한 위성항법장치는 일정한 

수준의 위성 숫자와 PDOP을 유지하는 반면, 배열 안테나 및 항재

밍장치(Anti-Jam)가 적용된 경우 위성 숫자가 급격히 변할 뿐만 

아니라 위성항법 유지에 필요한 최소 위성 수에 다다르며 PDOP

이 치솟는 현상이 관측된다. 위성항법장치의 항법해인 위치 역시 

두 항법장치간 차이가 발생하는데, 항재밍장치가 적용된 경우 리

피터에 의한 위성신호를 대부분 제거하여 남은 일부 위성에 의해 

수백 미터 수준의 위치오차가 발생한다(Fig. 2). 

위성항법 오차가 일정한 수준 이상이 되어 위성항법 사용 조

건을 만족하지 못하는 경우 Fig. 3과 같이 위성항법을 사용하지 

않고 관성항법으로 전환하는 현상이 발생한다. 관성항법에 의한 

단독항법 시간이 길어지면 위치 점프 시 발생한 속도 오차로 인

해 Fig. 4와 같이 위치가 기하급수적으로 발산하여 항법정보 사용

이 불가능하다.

3. ZERO VELOCITY UPDATE WITH 
CENTRALIZED KALMAN FILTER

연구에 사용된 복합항법장치는 보정항법 필터는 가용도에 따

Fig. 3. Embedded GPS & INS auto-selection of aiding sensor for Kalman 
filter.

Fig. 2. GNSS receiver solutions with anti-jamming equipment and normal 
antenna.

Fig. 1. Satellite navigation characteristics of AJE and normal system. (a) 
Number of satellites, (b) GNSS PDOP

(a)

(b)
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라 보정방식을 선택할 수 있도록 간접 되먹임 방식의 중앙집중

형 칼만 필터가 적용되었다. 가용 환경에 따라 위성항법, 차분위

성항법, 레이더 보정항법, 기압고도계 보정을 선택적으로 적용할 

수 있듯이 영속도 보정도 칼만필터의 한 보정방법으로 적용할 수 

있도록 Fig. 5와 같이 구성하였다. 초기 정렬이 완료된 후 관성항

법에 의한 항법오차 발산을 막는 칼만 필터의 측정치 업데이트의 

한 종류로 변위에 의한 위치오차가 보상되도록 설계하였다. 

칼만 필터가 추정하고자 하는 상태변수는 식 (1)과 같이 위치/

속도/자세 오차와 가속도계/자이로 바이어스로 구성된다.

 

도계/자이로 바이어스로 구성된다. 
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도를 의미한다.

4. EXPERIMENTAL RESULT

제안한 영속도 보정 기반 보정항법의 유효성을 판단하기 위해 

시뮬레이션을 수행하였다. 항공기 탑재 시험을 통해 얻은 복합항

법장치의 항법데이터를 사용하였으며, 실제 사용환경과 동일하

도록 자이로 및 가속도계에서 출력되는 관성센서 측정치는 저장

된 값을 그대로 사용하였다. 위성항법 비가용 환경을 모사하기 

위해 위성항법장치에서 출력된 위성항법해는 시뮬레이션이 끝나

는 시점 직전까지 사용하지 않도록 하였다. 즉, 시뮬레이션이 진

행되는 동안 오직 관성항법만을 수행하며 영속도 보정이 적용된 

경우와 적용되지 않은 경우 차이를 확인하였다. 시뮬레이션 구간

에서 선택된 항법방식은 Fig. 6과 같이 (1) 영속도보정(ZUPT) (2) 

위성항법(GNSS) (3) 관성항법(INS)로 구성되어 영속도 보정이 

적용되지 않은 경우 관성항법을 유지하고, 영속도 보정이 적용된 

경우 정지 구간에서는 영속도 보정을 통해 측정치 업데이트를 하

도록 하였다. 활주 이동을 하는 중간 구간에는 영속도 보정을 멈

추고, 다시 정지상태에서 영속도 보정을 시작하였다. 시뮬레이션

은 이륙 직전 시점까지 이어지며 이때는 위성항법해를 가용처리 

하여 칼만필터를 업데이트하였다.

Fig. 7에는 시뮬레이션 결과를 초기위치로부터 이동 거리와 속

도로 제시하였다. 영속도 보정을 사용한 경우(ZUPT) 수평 위치 

및 속도 오차가 실제 항법데이터(Flight Data)와 유사하다. 반면 

영속도 보정을 적용하지 않은 경우(INS only) 관성항법을 유지하

면서 항법 오차가 기하급수적으로 늘어나는 결과를 얻었다. 

Table 1에는 위성항법 정보를 사용하지 않은 구간에서 실제 데

이터(Flight Data) 대비 영속도 보정을 적용한 경우(ZUPT)와 적

용하지 않은 경우(INS only)의 최대 오차를 비교하였다.

Fig. 6. Applied aiding for centralized Kalman filter.

Fig. 7. Simulation results. (a) Position, (b) Velocity

(a) (b)

Table 1. Maximum navigation error of simulated ground test.

Case
Position error[m] Velocity error[m/s]

Lat. Err. Lon. Err. Alt. Err. Vn Err. Ve Err. Vd Err.
ZUPT
INS only

3.02
393.95

4.02
624.49

3.99
168.52

0.1
1.19

0.13
1.86

0.11
0.31
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5. CONCLUSIONS

본 논문에서는 무인항공기 복합항법장치의 격납고 내 점검을 

위한 영속도 보정 기반 보정항법을 구현하였다. 격납고 내부와 

같이 가시선 위성이 없는 경우 위성항법이 불가능하므로 관성항

법 단독으로 작동하며, 시간에 따라 오차가 누적되어 점검에 불

편이 따른다. GPS 리피터를 격납고 내에 장착하더라도 무인항공

기의 생존성을 위해 장착한 항재밍장치가 리피터 신호를 적대적 

재밍으로 간주하여 항법 위성 수가 줄고 항법오차가 크게 커지

며 불안정해진다. 설계한 영속도보정 기반의 보정항법은 복합항

법장치의 보정 방법을 중앙집중형 칼만필터의 측정치 업데이트 

방법 중 하나로 추가하여, 항공기 정지상태 시 영속도 보정이 가

능하도록 하였다. 영속도 보정이 시작된 시점의 위치를 기준으로 

관성항법을 통해 도출된 위치의 변위는 오차로 간주하여 보상하

도록 설계하였다. 제안한 영속도보정 기반 항법필터는 링레이저

자이로 기반 항법급 관성항법장치가 적용된 비행시험 데이터로 

시뮬레이션을 수행하여 검증하였다. 비행 전 지상점검 데이터에

서 위성항법해를 차단하여 격납고 내부 상황을 모사했을 때 영속

도 보정을 적용하지 않고 관성항법을 유지할 경우 위치 및 속도 

오차가 크게 증가함을 확인하였다. 반면에 영속도 보정이 적용된 

경우 중간에 활주 이동으로 관성항법을 잠시 하더라도정지 시 영

속도 보정을 하여 실제 항공기 위치를 유지함을 확인하였다.
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