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1. IntroductIon

전 세계적으로 Urban Air Mobility (UAM)이 차세대 이동수

단으로 고려되어 활발히 개발되고 있으며 우리나라에서도 그

랜드 챌린지 사업을 기반으로 2025년 초기 운용을 목표로 한

국형 UAM (K-UAM) 개발을 진행하고 있다. 이에 국토교통부

는 K-UAM 운용개념서 (K-UAM ConOps)를 통하여 단계별 운

용에 필요한 개념, 각 주체에 대한 역할, 운영절차 등을 정의하

여 제시한 바 있다 (Korea UAM Team 2021). K-UAM ConOps
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ABStrAct

According to the Korea Urban Air Mobility (K-UAM) Concept of Operation (ConOps), the Global Navigation Satellite 

System (GNSS) is recommended as the primary navigation system and the performance specification will be implemented 

considering the standard of Performance Based Navigation (PBN). However, by taking into account the characteristics of an 

urban environment and the concurrent operations of multiple UAM aircraft, the current PBN standards for civil aviation seem 

difficult to be directly applied to an UAM aircraft. Therefore, by referring to technical documents published in the literature, 

this paper examines the feasibility of applying the proposed performance requirements to K-UAM, which follows the 

recommendation of navigation performance requirements for K-UAM. In accordance with the UAM ConOps, the UAM aircraft 

is anticipated to maintain low altitude during approach and landing phases. Subsequently, the navigation performance 

degradation could occur in the urban environment, and the primary degradation factor is identified as multipath error. For 

this reason, to ensure the safety and reliability of the K-UAM aircraft, it is necessary to analyze the degree of performance 

degradation related to the urban environment and then propose an alternative aid to enhance the navigation performance. 

To this end, the aim of this paper is to model the multipath effects of the GNSS in an urban environment and to carry out the 

simulation studies using the real GNSS datasets. Finally, the initial navigation performance requirement is proposed based on 

the results of the numerical simulation for the K-UAM.
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의 제시된 운용계획을 고려하였을 때 민항기에 적용되고 있는 

Communication, Navigation, Surveillance (CNS)에 대한 성능 규

격은 UAM에 직접적으로 적용하기에 적합하지 않아 UAM에 대

한 성능 요구도의 정립이 필요하다.

K-UAM ConOps에 따르면 K-UAM의 항법 시스템은 기본

적으로 Global Navigation Satellite System (GNSS)을 기반으로 

구축하며 성능기반항법(Performance Based Navigation; PBN)

의 적용을 명시하고 있다. PBN은 International Civil Aviation 

Organization (ICAO)에서 제시한 개념으로 기존의 Area 

Navigation (RNAV)과 이에 On Board Performance Monitoring 

and Alerting System 기능이 탑재된 Required Navigation 

Performance (RNP)를 포함한다. PBN은 항법 사양 특정 공역에

서의 운영에 대한 정확성, 무결성, 연속성, 신뢰성 측면의 성능 요

구 사항으로 규정되는 항법 사양을 설정하고 이를 충족하기 위한 

Navigational Aid를 결정한다 (ICAO 2023). K-UAM의 안전한 운

용 및 PBN 이행을 위해서는 비행단계 별 특성을 분석하여 이를 
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바탕으로 항법 요구도를 도출해야 할 것이나 K-UAM ConOps에

는 상세한 비행단계 별 운용 계획이 명시되어 있지 않다.

UAM 시스템 구축을 준비 중인 해외에서는 Nat ional 

Aeronautics and Space Administration (NASA), European 

Union Aviation Safety Agency (EASA) 그리고 Federal Aviation 

Administration (FAA) 등의 유관 기관을 주축으로 UAM 운용

에 관련한 문서를 발간하였는데 (Single European Sky ATM 

Research 2019, FAA 2020, EUROCONTROL 2023), 본 논문에서

는 이러한 해외 선행 연구 사례를 분석하고 K-UAM으로의 적용 

가능성을 검토하여 K-UAM 항법 요구도에 필요한 항목 및 지표

를 도출하고자 한다.

Uber 사의 경우 UAM의 각 비행단계 별 운항 속도, 고도를 설

정하여 제시한 바 있다 (Uber 2020). 이에 따르면 UAM은 버티

포트로 향하는 접근 및 착륙단계 진입 시 도심환경을 지나게 된

다. GNSS 성능에 영향을 미치는 요소는 다양하게 존재하나 접

근 및 착륙단계에서는 도심환경 내에서 저고도를 유지할 것으로 

예상되며, 이때 수신기 주변에 존재하는 건물에 의한 다중경로 

오차가 주된 오차요인이 될 것으로 판단된다 (Iwase et al. 2013). 

GNSS 오차 요소는 대부분 가우시안 분포로 근사화 할 수 있으

나 다중경로의 경우 쉽게 예측이 어렵기 때문에 (Bijjahalli et al. 

2019) 도심환경이 UAM의 항법 성능에 미치는 영향을 정확하게 

분석하기 위해서는 모델링 수행을 통한 분석이 요구된다. 이를 

위한 다중경로 모델링 접근법에는 확률적 방법 (Haker & Raquet 

2011), 광선추적과 같은 수치적인 방법이 포함된다 (Breßler et al. 

2016). 본 논문에서는 위성과 건물, UAM의 기하학적 관계에 기반

하여 다중경로 오차와 Non Line-of-Sight (NLOS) 신호를 판별

하는 다중경로 오차 모델링을 제안하고 이를 포함한 GNSS 오차 

모델에 기반한 시뮬레이션을 통해 도심환경이 UAM 항법 성능에 

미치는 영향을 분석하고자 하였다. 시뮬레이션 결과의 신뢰도를 

제고하기 위해 실제 측정된 위성 항법 데이터를 바탕으로 도심

환경에서 UAM 기체가 운용되는 시나리오를 정의하고 이에 대한 

분석을 진행하였다.

본 논문은 2장에서 PBN을 기초로 UAM 운용에 요구되는 항목

과 지표를 도출하고, K-UAM 항법성능 요구도에 대해 제안한다. 

3장에서 다중경로오차를 고려한 GNSS 오차 모델을 사용하여 도

심환경 운용을 가정한 시뮬레이션 환경에서 GNSS 항법성능 오

차를 분석하고 마지막으로 4장에서 결론으로 마무리 짓는다.

2. uAM nAVIGAtIon rEQuIrEMEntS

2.1 Concept of Operation for UAM

UAM이 차세대 교통수단으로 주목받음에 따라 전 세계적으

로 이에 대한 개발이 활발히 진행되고 있다. FAA는 UAM의 운용

에 있어 최상위 개념을 담은 운용개념서 (ConOps)를 발행하였고 

(FAA 2020) 이에 NASA는 ConOps에 제시된 UAM의 완전 운용

을 위해 예상되는 기술 발전 단계의 지표인 UAM Maturity Level 

(UML)을 제안하였다 (Goodrich & Theodore 2021). UML은 1부

터 6까지 총 6단계로 분류되어 있으며 UML-6은 UAM이 완전하

게 운용될 수 있는 수준을 의미한다. Fig. 1에는 UML 각 단계의 

특징을 나타내고 있다.

각 단계 중 UML-4는 K-UAM ConOps의 성장기에 해당하는 

단계로 볼 수 있다. UML-4는 단일 대도시를 기준으로 회랑 내에 

수백 대의 UAM이 동시에 운영되는 중밀도(medium density) 운

용 조건에서, 저시정(low visibility) 환경, 회랑 내에서 UAM 기체

가 상호 근접하는 환경, 그리고 버티포트에서의 다수 UAM 기체

가 동시다발적인 이착륙을 수행하는 환경을 고려하는 중간단계

의 운용복잡도(medium complexity)와 이에 요구되는 자동화 시

스템을 정의하고 있다. 이때 요구되는 자동화 시스템은 운항관

련 일부 기능에서 탑승 조종사의 개입 없이 자동 운항을 유지할 

수 있는 시스템을 의미한다. UAM 기술 관련 문서는 이를 고려하

여 UML-4 수준 도달을 우선적으로 상정하고 있다. 이는 K-UAM 

ConOps의 성장기에 해당한다고 볼 수 있는데 K-UAM의 완전

한 운용을 위해서는 우리나라 역시 이 단계에 우선적으로 도달해

야 한다고 생각된다. UML-4 도달을 위해서는 항법에 있어 매우 

높은 수준의 정확도가 요구될 것으로 판단되나 ICAO가 유인 항

공기에 대해 정의한 현존 가장 높은 수준의 정확도를 지닌 RNP 

0.3 및 RNP 0.1은 직접적으로 적용될 수 없다 (Nguyen 2020). 

Fédération Aéronautique Internationale은 Unmanned Aerial 

Fig. 1. UAM maturity levels scale (Goodrich & Theodore 2021).
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System (UAS)을 위한 항법 성능 요구도를 설정한 바 있다. 수평 

방향에 대해 표준 정확도를 15 m, 정밀 정확도를 3 m로 설정하였

으며 수직 방향에 대해서는 표준 정확도를 30 m, 정밀 정확도를 

15 m로 설정하였으나 이 또한 UAM에 직접적인 적용은 불가능하

다 (Bijjahalli et al. 2019).

UAM과 기존 민항기를 구분 짓는 가장 큰 차이점은 도심환경 

내에서 운용된다는 점이다.  UAM의 항법 요구도를 설정하기 위

해서는 UAM의 각 비행단계의 특성을 파악하여 분석해야 하나 

K-UAM ConOps에는 아직 이에 대해 정의하고 있지 않다. 따라

서 본 논문에서는 Fig. 2에 나타나 있는 Uber 사에서 제안한 UAM

의 비행단계 별 운용계획을 참고하였다 (Uber 2020).

Fig. 2에서 볼 수 있듯 예상되는 UAM의 비행단계는 크게 이륙 

및 상승, 순항, 접근 및 착륙, 3단계로 분류할 수 있다. Uber 사에

서 제안한 UAM의 순항고도는 약 450 m로 450 m ± 150 m로 설정

된 K-UAM의 순항고도와는 차이가 있지만 그를 제외한 개념은 

유사할 것으로 예상된다. 각 비행단계 중 순항단계에서는 예상되

는 항법 성능 저해 요소가 없으므로 요구되는 항법 성능은 회랑

의 크기와 기체 간의 수평 분리 거리에 근거하여 설정해야 할 것

으로 보인다. Uber 사에 따르면 순항 회랑 탈출 후 버티포트로 향

하는 접근 및 착륙 단계에서 UAM은 도심 내에서 약 90 m의 고도

를 유지하게 되는데 이때의 항법 시스템은 도심환경의 영향을 받

을 것으로 판단되나 이에 대한 정량적인 분석은 아직 진행되지 

않았다. UAM을 모든 도시에서 안전하게 운용하기 위해서는 이

러한 도심환경에 의한 GNSS 성능 영향에 대한 분석이 선제적으

로 이루어져야 한다 (Stouffer et al. 2020).

2.2 Related Work

항공 선진국의 유관기관은 UAM의 운용 환경을 고려하여 항

법 성능 요구도를 제시하고 있는데 대표적으로 Uber, SAIC, 

EASA, NASA가 주도하고 있다. Uber는 UAM의 순항단계에 요구

되는 항법 성능에 대해 RNP0.01 규격을 제안한 바 있으며 (Choi 

& Park 2022), SAIC는 UAM의 항법 성능 요구도에 대해 앞서 소

개된 UML-4와 각 비행단계를 고려하여 제안한 바 있다. SAIC가 

제안한 UAM의 항법 요구도를 Table 1에 정리하였다 (Stouffer et 

al. 2020).

EASA는 Single European Sky Air traff ic management 

Research joint undertaking (SESAR) 프로그램을 통해 유럽 전 

공역에 UAS를 안전하고 효율적으로 관리하기 위한 U-space 계

획을 추진 중에 있다. EASA는 기존 RNP 규격의 UAS 적용 한

계를 인지하고 U-space에 적용하기 위하여 운용개념서를 통

하여 RNP와 유사한 개념의 Required U-space Navigation 

Performance (RUNP)를 제안하였다 (EUROCONTROL 2023). 

RUNP는 ICAO의 RNP와 RNAV의 원리에 기초하여 RNPx와 같

이 거리를 나타내는 표기를 사용하며 SI 단위를 사용한다. UAM

에 적용될 수 있을 것으로 판단되는 저고도의 UAS에 대한 요구 

RUNP 규격은 Table 2와 같다.

2.3 Navigation Requirement Recommendation

현재 유인 항공기에 적용되고 있는 RNP 규격은 UAM 운용에 

적합하지 않으므로 새로운 규격의 설정이 필요하다. 이번 절에서

는 이를 위해 우리나라의 운용환경과 앞서 소개한 항법 성능 규

격을 고려하여 K-UAM의 항법 요구도를 비행단계 별로 제시하고

자 한다. 현 시점에서는 해외 선행 연구 사례 역시 검증된 바가 없

어 이 연구에서도 다양한 가정을 통해 요구도를 도출하였다.

K-UAM의 회랑은 아직 그 규격에 대해 정해진 바가 없으므

로 Fig. 3에 나타나 있는 것과 같이 K-UAM 로드맵 실증 노선 

(MOLIT 2021)을 참고하여 한강 상공에 순항 회랑이 설치되었다

고 가정하였다. 회랑 크기는 한강의 최소 강폭인 620 m를 고려하

여 Fig. 4에 나타난 것과 같이 왕복 회랑의 폭을 600 m로 설정하

였다. Uber Elevate (2020)에 따르면 회랑의 크기를 설정할 때에

는 회랑 간의 분리거리 또한 염두에 두어야 하며 회랑 간 분리거

리는 Fig. 4에 나타난 것처럼 RNP의 2배 수준이어야 한다. 이를 

반영할 경우 단일 회랑의 폭은 약 200 m로 도출할 수 있고 이 때 

요구되는 정확도 규격은 RNP0.03 수준임을 알 수 있다.

RNP0.03 규격은 아직 정의된 바가 없으므로 수직 분리 거리

는 UML-4 단계의 기술 도달 수준을 고려하여 제안된 Barney & 

Fig. 2. Operational planning according to the flight phases of UAM (Uber 
2020).

Table 1. UAM navigation requirements proposed by SAIC.

Autonomy
Lateral Vertical

Autonomy ILS Autonomy ILS

En-Route
Availability (%)
Precision (m)

> 99
< 100

95~98
< 100

> 99
~38

95~98
~38

Approach
Availability (%)
Precision (m)

> 99
4.5

95~98
4.5

> 99
5

95~98
5

Landing
Availability (%)
Precision (m)

> 99
1.5

95~98
1.5

> 99
0.3

95~98
0.3

Table 2. Navigation specification of RUNP.

RUNP-5 m RUNP-50 m
Accuracy ±5 meters ±50 meters
Integrity Greater than 1-1×10-7 with a Time-to-Alert of less than 1 second
Availability Better than 99%
Continuity At least 1-10-4/h
Functionality Managed: ATZ Declared: Sub-urban region
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Barrows (2022)를 참고하여 76 m로 설정한다. Global Positioning 

System (GPS)의 경우 표준 운영상태에서 17~34 m (95%) 수준의 

정확도를 보이므로 (Hofmann-Wellenhof et al. 2007) RNP0.03의 

요구도를 만족함을 알 수 있다.

FAA의 UAM ConOps에 따르면 UAM이 접근 및 착륙단계로 

진입할 때는 Fig. 5와 같이 도착지 인근의 설정된 지점에서 순항 

회랑을 벗어나 버티포트를 향하여 접근한 뒤 착륙하는 방식을 고

려하고 있다. 접근단계에서의 항법 요구도를 도출하기 위해서 

SAIC 문헌에서는 인간의 반응속도와 기체의 크기 그리고 미국 

건물 간 폭을 근거로 삼았다. 그러나 이러한 요소는 한국과 상이

하기 때문에 K-UAM에 적용할 수 없다. 또한 착륙단계에서의 항

법 요구도는 버티포트의 크기를 고려해야 하는데 현재 국내에는 

버티포트에 관련된 규정이 없으므로 FAA에서 발간한 수직 이착

륙기 버티포트 설계 관련 Engineering Brief (EB)를 참고하였다 

(FAA 2022).

FAA는 Fig. 6과 같이 이착륙패드 설계 방안을 제시하였다. 이는 

최종 착륙 지점인 Touchdown & Liftoff (TLOF)와 착륙을 위해 호

버링을 실시하는 Final Approach and Take off Area (FATO) 그리

고 기체의 FATO 이탈로 인한 위험을 방지하는 Safety Area (SA)

로 구성되어 있으며 각각은 기체의 크기 (D)에 따라 정의된다.

Fig. 3. K-UAM demonstration route.

Fig. 4. Corridor separation standards according to RNP by Uber. Fig. 6. Dimensions of TLOF, FATO and SA.

Fig. 7. Approach/departure surfaces.Fig. 5. UAM operating environments (FAA 2020).
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FAA (2022)에는 Fig. 7과 같이 FATO로 향하는 기체를 위한 진

출입 회랑의 기준 또한 제시되어 있다. 이 기준은 Uber 사의 진

출입 회랑에도 적용되었음을 알 수 있다. 진출입 회랑은 수평방

향과 수직방향의 길이가 8:1의 비율로 구성되며 FATO의 양 끝단

으로부터 이어져 가상의 진입표면을 정의하는데 이 크기는 앞서 

설정한 단일 회랑의 크기 (200 m)와 연결 지을 수 있을 것으로 

보인다.

UAM 기체의 크기를 15 m로 가정했을 때 FATO의 크기는 30 m

로 결정된다. 착륙 단계 진입 전 호버링을 유지하는 기체가 FATO

를 넘어서지 않아야 함을 고려하면 수평 정확도는 7.5 m로 설정

할 수 있다. 이 때 수직 정확도는 SAIC의 제안 수치를 참고하여 

1.5 m로 설정한다. 

운용 초기의 UAM은 시계비행규칙으로 운용될 것으로 예상

되나 (Korea UAM Team 2021) UML-4 혹은 K-UAM ConOps에 

명시된 성장기에 명시된 중밀도 운용을 위해서는 계기비행규칙 

(IFR)에 해당하는 비행 능력을 갖추어야 할 것이다 (Goodrich & 

Theodore 2021). IFR로 비행하는 UAM의 착륙을 돕기 위해 버티

포트에는 계기착륙시설(Instrument Landing System; ILS)과 같

은 항법 보조 시스템이 설치될 수 있으며 ICAO의 ILS 성능등급 

CAT I-CAT III에서 제시한 가시성(visibility)에 따른 착륙결심고

도(decision height)를 참고하여 K-UAM 항법성능 요구도를 도출

하고자 한다 (Eltahier & Hamid 2017). Uber의 비행단계 별 운용

고도에 따르면 UAM 착륙 결심고도는 버티포트 상공 약 15 m 부

근이 되는데 이 때는 CAT III를 적용할 수 있다. ICAO에서 정의

한 CAT III 정확도 요구사항은 약 3 m로 이에 기초하여 착륙 시 

K-UAM의 수평방향 정확도는 1.5 m로 설정한다. 수직 정확도는 

부드러운 착륙을 위하여 SAIC 제안 수치인 0.3 m를 차용하기로 

한다. K-UAM ConOps에 정의된 K-UAM의 성장기에서는 UAM 

기체의 부분적인 자율운용을 명시하고 있어 99% 이상의 가용성

이 보장되어야 할 것이다. 또한, PBN에서 제안하는 항법성능 요

구도 항목인 무결성(integrity)과 연속성(continuity)에 대해서는 

ICAO Annex 10 (ICAO 2018)에 정의되어 있는 값 중 가장 높은 

정확도에 요구되는 값을 차용하였다. 따라서 본 논문에서 도출한 

K-UAM의 항법 요구도를 위한 항목 및 지표는 Table 3과 같이 요

약될 수 있다.

3. VALIdAtIon oF tHE PErForMAncE 
rEQuIrEMEnt

접근 및 착륙 단계에서 UAM의 항법 성능은 도심환경의 영향

을 받게 될 것으로 예상된다. 따라서 이에 대한 분석을 위하여 

GNSS 오차 모델링과 시뮬레이션을 진행한다. UAM 운용 시 항

법 성능에 영향을 미치는 주된 요인은 도심환경에 의해 GNSS 신

호가 반사되어 수신기로 유입되는 다중경로 현상으로 판단된다 

(Iwase et al. 2013). 이에 GNSS 오차 모델에는 ray-tracing과 기

하학에 기반한 다중경로 오차 모델을 포함하였다. 다중경로 오차

는 code와 phase에 의해 각각 발생하는데, phase에 의한 오차는 

수 cm에 불과하므로 본 논문에서는 L1 C/A 신호의 code 오차를 

중심으로 다중경로 오차를 구현하였다. 또한 도심환경에서는 위

성의 신호가 건물에 의해 가려지는 NLOS 현상이 개활지에 비해 

빈번하게 발생할 것으로 예상되어 기하학적 방법에 기반하여 이

를 판별하였다.

3.1 GNSS Modeling

GNSS의 오차 모델은 Eq. (1)과 같이 표현될 수 있다 (Sabatini 

et al. 2017).
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𝑃𝑃𝑘𝑘 = 𝜌𝜌𝑘𝑘 + 𝑐𝑐 ∙ 𝑑𝑑𝑡𝑡𝑘𝑘 + 𝑑𝑑𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖 + 𝑑𝑑𝑡𝑡𝑡𝑡𝑖𝑖𝑡𝑡𝑖𝑖 + 𝛿𝛿𝑚𝑚𝑡𝑡 + 𝜖𝜖 (1) 
 
여기서 𝜌𝜌𝑘𝑘는  번째로 관측된 위성과 수싞기 갂의 기하학적인 거리를 뜻하고, 𝑑𝑑𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖   
𝑑𝑑𝑡𝑡𝑡𝑡𝑖𝑖𝑡𝑡𝑖𝑖는 각각 젂리층, 대류권에 의핚 지연으로 발생하는 오차를 뜻핚다. 𝛿𝛿𝑚𝑚𝑡𝑡은 다중경로 

오차를, 나타낸다. 𝜖𝜖은 수싞기 측정 잡음에 의핚 오차를 의미하며 가우시앆 분포를 따르는 

잡음으로 나타내었다. 
 
3.1.1 Atmosphere delay 
 

위성 싞호가 지구의 대기권을 통과핛 때 젂리층과 대류권에서 지연을 겪어 오차가 

야기된다. 젂리층에 의핚 오차는 젂리층은 대략 지구로부터 350 km 높이의 상층부에 

위치해 있는데 이곳을 통과하는 위성 싞호는 두 가지 원인으로 지연된다. 첫째, 젂리층이 

완젂핚 짂공 상태가 아니므로 충돌로 인해 싞호의 속도가 감소하기 때문이며, 둘째, 

싞호가 젂리층의 분자들과 상호 작용하면서 굴젃되기 때문이다. 이러핚 싞호의 지연은 

위성과 수싞기 사이의 상대적 위치, 특히 고도각에 따라 변화핚다. 젂리층 지연은 

(1)

여기서 ρk는 k번째로 관측된 위성과 수신기 간의 의사거리를 뜻

하고, diono, dtropo는 각각 전리층, 대류권에 의한 지연으로 발생하는 

오차를 뜻한다. δmp은 다중경로 오차를, 나타낸다. ϵ은 수신기 측

정 잡음에 의한 오차를 의미하며 가우시안 분포를 따르는 잡음으

로 나타내었다.

3.1.1 Atmosphere delay

위성 신호가 지구의 대기권을 통과할 때 전리층과 대류권에

서 지연을 겪어 오차가 야기된다. 지표면에서 350 km 높이의 상

층부에 위치한 전리층을 통과하는 위성신호는 두 가지 원인으

로 지연된다. 첫째, 전리층이 완전한 진공 상태가 아니므로 자유

전자와의 충돌로 인해 신호의 속도가 감소하고, 둘째, 신호가 전

리층의 자유전자 분포에 따라 상호 작용하면서 굴절되어 신호의 

전파 경로가 길어지기 때문이다. 이러한 신호의 지연은 위성과 

수신기 사이의 상대적 위치, 특히 고도각에 따라 변화한다. 전리

층 지연은 Klobuchar 모델을 이용하여 Eq. (2)로 나타낼 수 있다 

(Klobuchar 1987).
Klobuchar 모델을 이용하여 Eq. (2)로 나타낼 수 있다 (Klobuchar 1987). 
 

𝐼𝐼𝐼𝐼𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖 = [1 + 16 (0.53 − 𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒
𝜋𝜋 )

3
] 𝐼𝐼𝐼𝐼𝐼𝐼 (2) 

 
여기서, 𝐼𝐼𝐼𝐼𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖는 총 젂리층 지연 시갂을, 𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒는 수싞기와 위성이 이루는 고도각을 

의미핚다. 𝐼𝐼𝐼𝐼𝐼𝐼는 젂리층에 의핚 수직 지연시갂을 뜻하며 Eq. (3)으로 나타낼 수 있다. 
 

𝐼𝐼𝐼𝐼𝐼𝐼 = {𝐼𝐼𝐷𝐷 + 𝐴𝐴cos [2𝜋𝜋
(𝑡𝑡 − Φ)
𝑃𝑃 ]  𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑

𝐼𝐼𝐷𝐷                     𝑛𝑛𝑛𝑛𝑛𝑛ℎ𝑡𝑡
 (3) 

 
여기서, 𝐴𝐴는 짂폭, Φ는 위상 offset으로 상수이다. 𝐼𝐼𝐷𝐷는 야갂-주갂 offset으로 상수로 표현 

가능하며 5 nsec이다. 

건조 지연은 대류권 내의 건조 가스 때문에 발생하며, 젂체 대류권 싞호 지연 오차의 

약 90%를 차지핚다. 건조 지연은 정밀하게 측정될 수 있는 특성이 있는 반면에 습윤 

지연은 대류권 내의 수증기 때문에 발생하며 그 기여도는 상대적으로 적고 정확핚 측정이 

어렵다. 대류권에서 발생하는 싞호 지연은 건조 지연량 (SHD)과 습윤 지연량 (SWD)의 

합으로 Eq. (4)와 같이 나타낼 수 있다. 
 

𝑑𝑑𝑡𝑡𝑡𝑡𝑖𝑖𝑡𝑡𝑖𝑖 = 𝑆𝑆𝑆𝑆𝐼𝐼 + 𝑆𝑆𝑆𝑆𝐼𝐼 (4) 
 

대류권 오차를 추정하기 위해서 Hopfield 모델 (Hofmann-Wellenhof et al. 2007)을 

사용하였으며 그에 필요핚 파라미터는 UNB3/UNB4 모델을 사용하였다 (Collins & 

Langley 1998). Hopfield 모델을 이용핚 SHD와 SWD 계산은 고도각에 대핚 함수로써 Eqs. 

(5-6)으로 나타낼 수 있다. 
 

𝑆𝑆𝑆𝑆𝐼𝐼 = 10−6

5
77.64

sin√𝐸𝐸2 + 6.25
𝑃𝑃
𝑇𝑇 [40136 + 148.72(𝑇𝑇 − 273.16)] (5) 

𝑆𝑆𝑆𝑆𝐼𝐼 = 10−6

5
(−12.96𝑇𝑇 + 3.718 × 105)

sin√𝐸𝐸2 + 2.25
𝑒𝑒
𝑇𝑇2 11000 (6) 

 
3.1.2 Multipath error modeling 
 

(2)

여기서, IDiono는 총 전리층 지연 시간을, elev는 수신기와 위성이 

이루는 고도각을 의미한다. IDV는 전리층에 의한 수직 지연시간

을 뜻하며 Eq. (3)으로 나타낼 수 있다.
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건조 지연은 대류권 내의 건조 가스 때문에 발생하며, 젂체 대류권 싞호 지연 오차의 

약 90%를 차지핚다. 건조 지연은 정밀하게 측정될 수 있는 특성이 있는 반면에 습윤 

지연은 대류권 내의 수증기 때문에 발생하며 그 기여도는 상대적으로 적고 정확핚 측정이 

어렵다. 대류권에서 발생하는 싞호 지연은 건조 지연량 (SHD)과 습윤 지연량 (SWD)의 

합으로 Eq. (4)와 같이 나타낼 수 있다. 
 

𝑑𝑑𝑡𝑡𝑡𝑡𝑖𝑖𝑡𝑡𝑖𝑖 = 𝑆𝑆𝑆𝑆𝐼𝐼 + 𝑆𝑆𝑆𝑆𝐼𝐼 (4) 
 

대류권 오차를 추정하기 위해서 Hopfield 모델 (Hofmann-Wellenhof et al. 2007)을 

사용하였으며 그에 필요핚 파라미터는 UNB3/UNB4 모델을 사용하였다 (Collins & 

Langley 1998). Hopfield 모델을 이용핚 SHD와 SWD 계산은 고도각에 대핚 함수로써 Eqs. 

(5-6)으로 나타낼 수 있다. 
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(3)

Table 3. K-UAM navigation requirement recommendations.

Phase
Precision [m]

Continuity Integrity Availability
Lateral Vertical

En-route
Approach
Landing

< 100
7.5
1.5

76
1.5
0.3

1-8×10-6 per 15s 1-2×10-7  in any approach > 0.99
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여기서, A는 진폭, Φ는 위상 offset으로 상수이다. DC는 야간-주

간 offset으로 상수로 표현 가능하며 5 nsec이다.

건조 지연은 대류권 내의 건조 가스 때문에 발생하며, 전체 대

류권 신호 지연 오차의 약 90%를 차지한다. 건조 지연은 정밀하

게 측정될 수 있는 특성이 있는 반면에 습윤 지연은 대류권 내의 

수증기 때문에 발생하며 그 기여도는 상대적으로 적고 정확한 

측정이 어렵다. 대류권에서 발생하는 신호 지연은 건조 지연량 

(SHD)과 습윤 지연량 (SWD)의 합으로 Eq. (4)와 같이 나타낼 수 

있다.

Klobuchar 모델을 이용하여 Eq. (2)로 나타낼 수 있다 (Klobuchar 1987). 
 

𝐼𝐼𝐼𝐼𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖 = [1 + 16 (0.53 − 𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒
𝜋𝜋 )

3
] 𝐼𝐼𝐼𝐼𝐼𝐼 (2) 

 
여기서, 𝐼𝐼𝐼𝐼𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖는 총 젂리층 지연 시갂을, 𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒는 수싞기와 위성이 이루는 고도각을 

의미핚다. 𝐼𝐼𝐼𝐼𝐼𝐼는 젂리층에 의핚 수직 지연시갂을 뜻하며 Eq. (3)으로 나타낼 수 있다. 
 

𝐼𝐼𝐼𝐼𝐼𝐼 = {𝐼𝐼𝐷𝐷 + 𝐴𝐴cos [2𝜋𝜋
(𝑡𝑡 − Φ)
𝑃𝑃 ]  𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑

𝐼𝐼𝐷𝐷                     𝑛𝑛𝑛𝑛𝑛𝑛ℎ𝑡𝑡
 (3) 

 
여기서, 𝐴𝐴는 짂폭, Φ는 위상 offset으로 상수이다. 𝐼𝐼𝐷𝐷는 야갂-주갂 offset으로 상수로 표현 

가능하며 5 nsec이다. 

건조 지연은 대류권 내의 건조 가스 때문에 발생하며, 젂체 대류권 싞호 지연 오차의 

약 90%를 차지핚다. 건조 지연은 정밀하게 측정될 수 있는 특성이 있는 반면에 습윤 

지연은 대류권 내의 수증기 때문에 발생하며 그 기여도는 상대적으로 적고 정확핚 측정이 

어렵다. 대류권에서 발생하는 싞호 지연은 건조 지연량 (SHD)과 습윤 지연량 (SWD)의 

합으로 Eq. (4)와 같이 나타낼 수 있다. 
 

𝑑𝑑𝑡𝑡𝑡𝑡𝑖𝑖𝑡𝑡𝑖𝑖 = 𝑆𝑆𝑆𝑆𝐼𝐼 + 𝑆𝑆𝑆𝑆𝐼𝐼 (4) 
 
대류권 오차를 추정하기 위해서 Hopfield 모델 (Hofmann-Wellenhof et al. 2007)을 

사용하였으며 그에 필요핚 파라미터는 UNB3/UNB4 모델을 사용하였다 (Collins & 

Langley 1998). Hopfield 모델을 이용핚 SHD와 SWD 계산은 고도각에 대핚 함수로써 Eqs. 

(5-6)으로 나타낼 수 있다. 
 

𝑆𝑆𝑆𝑆𝐼𝐼 = 10−6

5
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(4)

대류권 오차를 추정하기 위해서 Hopfield 모델 (Hofmann-

Wellenhof et al. 2007)을 사용하였으며 그에 필요한 파라미터

는 UNB3/UNB4 모델을 사용하였다 (Collins & Langley 1997). 

Hopfield 모델을 이용한 SHD와 SWD 계산은 고도각에 대한 함수

로써 Eqs. (5-6)으로 나타낼 수 있다.

Klobuchar 모델을 이용하여 Eq. (2)로 나타낼 수 있다 (Klobuchar 1987). 
 

𝐼𝐼𝐼𝐼𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖 = [1 + 16 (0.53 − 𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒
𝜋𝜋 )

3
] 𝐼𝐼𝐼𝐼𝐼𝐼 (2) 

 
여기서, 𝐼𝐼𝐼𝐼𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖는 총 젂리층 지연 시갂을, 𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒는 수싞기와 위성이 이루는 고도각을 

의미핚다. 𝐼𝐼𝐼𝐼𝐼𝐼는 젂리층에 의핚 수직 지연시갂을 뜻하며 Eq. (3)으로 나타낼 수 있다. 
 

𝐼𝐼𝐼𝐼𝐼𝐼 = {𝐼𝐼𝐷𝐷 + 𝐴𝐴cos [2𝜋𝜋
(𝑡𝑡 − Φ)
𝑃𝑃 ]  𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑
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 (3) 

 
여기서, 𝐴𝐴는 짂폭, Φ는 위상 offset으로 상수이다. 𝐼𝐼𝐷𝐷는 야갂-주갂 offset으로 상수로 표현 

가능하며 5 nsec이다. 

건조 지연은 대류권 내의 건조 가스 때문에 발생하며, 젂체 대류권 싞호 지연 오차의 

약 90%를 차지핚다. 건조 지연은 정밀하게 측정될 수 있는 특성이 있는 반면에 습윤 

지연은 대류권 내의 수증기 때문에 발생하며 그 기여도는 상대적으로 적고 정확핚 측정이 

어렵다. 대류권에서 발생하는 싞호 지연은 건조 지연량 (SHD)과 습윤 지연량 (SWD)의 

합으로 Eq. (4)와 같이 나타낼 수 있다. 
 

𝑑𝑑𝑡𝑡𝑡𝑡𝑖𝑖𝑡𝑡𝑖𝑖 = 𝑆𝑆𝑆𝑆𝐼𝐼 + 𝑆𝑆𝑆𝑆𝐼𝐼 (4) 
 
대류권 오차를 추정하기 위해서 Hopfield 모델 (Hofmann-Wellenhof et al. 2007)을 

사용하였으며 그에 필요핚 파라미터는 UNB3/UNB4 모델을 사용하였다 (Collins & 

Langley 1998). Hopfield 모델을 이용핚 SHD와 SWD 계산은 고도각에 대핚 함수로써 Eqs. 

(5-6)으로 나타낼 수 있다. 
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(5)

Klobuchar 모델을 이용하여 Eq. (2)로 나타낼 수 있다 (Klobuchar 1987). 
 

𝐼𝐼𝐼𝐼𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖 = [1 + 16 (0.53 − 𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒
𝜋𝜋 )

3
] 𝐼𝐼𝐼𝐼𝐼𝐼 (2) 

 
여기서, 𝐼𝐼𝐼𝐼𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖는 총 젂리층 지연 시갂을, 𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒는 수싞기와 위성이 이루는 고도각을 

의미핚다. 𝐼𝐼𝐼𝐼𝐼𝐼는 젂리층에 의핚 수직 지연시갂을 뜻하며 Eq. (3)으로 나타낼 수 있다. 
 

𝐼𝐼𝐼𝐼𝐼𝐼 = {𝐼𝐼𝐷𝐷 + 𝐴𝐴cos [2𝜋𝜋
(𝑡𝑡 − Φ)
𝑃𝑃 ]  𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑

𝐼𝐼𝐷𝐷                     𝑛𝑛𝑛𝑛𝑛𝑛ℎ𝑡𝑡
 (3) 

 
여기서, 𝐴𝐴는 짂폭, Φ는 위상 offset으로 상수이다. 𝐼𝐼𝐷𝐷는 야갂-주갂 offset으로 상수로 표현 

가능하며 5 nsec이다. 

건조 지연은 대류권 내의 건조 가스 때문에 발생하며, 젂체 대류권 싞호 지연 오차의 

약 90%를 차지핚다. 건조 지연은 정밀하게 측정될 수 있는 특성이 있는 반면에 습윤 

지연은 대류권 내의 수증기 때문에 발생하며 그 기여도는 상대적으로 적고 정확핚 측정이 

어렵다. 대류권에서 발생하는 싞호 지연은 건조 지연량 (SHD)과 습윤 지연량 (SWD)의 

합으로 Eq. (4)와 같이 나타낼 수 있다. 
 

𝑑𝑑𝑡𝑡𝑡𝑡𝑖𝑖𝑡𝑡𝑖𝑖 = 𝑆𝑆𝑆𝑆𝐼𝐼 + 𝑆𝑆𝑆𝑆𝐼𝐼 (4) 
 
대류권 오차를 추정하기 위해서 Hopfield 모델 (Hofmann-Wellenhof et al. 2007)을 

사용하였으며 그에 필요핚 파라미터는 UNB3/UNB4 모델을 사용하였다 (Collins & 

Langley 1998). Hopfield 모델을 이용핚 SHD와 SWD 계산은 고도각에 대핚 함수로써 Eqs. 

(5-6)으로 나타낼 수 있다. 
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(6)

3.1.2 Multipath error modeling

다중경로는 위성의 신호가 수신기 주변의 구조물에 반사되어 

지연 수신되는 반사신호와 직접신호가 동시에 수신되는 현상을 

뜻한다. 다중경로 오차 추정을 위한 모델링은 위성의 위치와 주

변 건물 그리고 UAM의 위치의 기하학적인 관계에 기반하였으며 

이를 Fig. 8에 나타내었다.

먼저, 건물면을 구성하고 있는 임의의 한 점 p→0 에 대해 이웃하

고 있는 점을 이용하여 법선 벡터 n→를 정의한다. 정의된 법선 벡

터는 반사 신호의 길이 α와 입사 신호의 길이 β를 구하는데 사용되

며 반사점을 결정할 때 사용된다. Eq. (7)를 이용하여 구할 수 있다.

다중경로는 위성의 싞호가 수싞기 주변의 구조물에 반사되어 지연 수싞되는 

반사싞호와 직접싞호가 동시에 수싞되는 현상을 뜻핚다. 다중경로 오차 추정을 위핚 

모델링은 위성의 위치와 주변 건물 그리고 UAM의 위치의 기하학적인 관계에 

기반하였으며 이를 Fig. 8에 나타내었다. 

먼저, 건물면을 구성하고 있는 임의의 핚 점   ⃗⃗⃗⃗ 에 대해 이웃하고 있는 점을 이용하여 

법선 벡터 �⃗�𝑛 를 정의핚다. 정의된 법선 벡터는 반사 싞호의 길이  와 입사 싞호의 길이  를 

구하는데 사용되며 반사점을 결정핛 때 사용된다. Eq. (7)를 이용하여 구핛 수 있다. 
 

 = �⃗�𝑛 ∙ ( 𝑢𝑢⃗⃗⃗⃗ −   ⃗⃗⃗⃗ )
 = �⃗�𝑛 ∙ ( 𝑠𝑠⃗⃗  ⃗ −   ⃗⃗⃗⃗ )

 (7) 

 
여기서,  𝑢𝑢⃗⃗⃗⃗ 와  𝑠𝑠⃗⃗  ⃗는 각각 East-North-Up 좌표계에서의 UAM과 위성의 위치를 나타낸다.  와 

 를 이용하여 법선 벡터와 반사 싞호가 이루는 벡터  ⃗⃗ 를 Eq. (8)를 이용하여 계산핛 수 

있다. 
 

 ⃗⃗ = 1
( +  ) [( 𝑢𝑢⃗⃗⃗⃗ −  𝑠𝑠⃗⃗  ⃗) − ( −  )�⃗�𝑛 ] (8) 

 
최종적으로, 반사점은 Eq. (9)를 이용해 구해짂다. 이렇게 구해짂 반사점이 건물의 평면 

내의 졲재핛 경우 다중경로가 발생 가능핚 기하학적 조건이 충족된다. 
 

 𝑟𝑟⃗⃗⃗⃗ =  𝑢𝑢⃗⃗⃗⃗ −  (�⃗�𝑛 +  ⃗⃗ ) (9) 
 
다중경로가 발생하였을 때의 의사거리는 위 제시된 모델을 이용하여 구핛 수 있으며 이 

때의 의사거리 오차는 Eq. (10)로 구핛 수 있다. 
 

𝑃𝑃𝑒𝑒𝑟𝑟𝑟𝑟𝑒𝑒𝑟𝑟𝑘𝑘 = 𝑃𝑃𝑘𝑘 − 𝜌𝜌𝑘𝑘  (10) 
 
3.1.3 NLOS detection 
 

GNSS 위성의 궤도는 시갂과 위치에 관계없이 충분핚 가용 위성 수를 보장하여 

사용자가 위치해를 구핛 수 있도록 설계 되어있다. 하지맊 도심 내에서는 주변의 구조물로 

인해 싞호가 가로막혀 가용 싞호의 수가 감소핛 가능성이 있다. 이는 방위각, 고도각과 
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기반하였으며 이를 Fig. 8에 나타내었다. 

먼저, 건물면을 구성하고 있는 임의의 핚 점   ⃗⃗⃗⃗ 에 대해 이웃하고 있는 점을 이용하여 
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사용자가 위치해를 구핛 수 있도록 설계 되어있다. 하지맊 도심 내에서는 주변의 구조물로 
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(9)

다중경로가 발생하였을 때의 의사거리는 위 제시된 모델을 이

용하여 구할 수 있으며 이 때의 의사거리 오차는 Eq. (10)로 구할 

수 있다.
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𝑃𝑃𝑒𝑒𝑟𝑟𝑟𝑟𝑒𝑒𝑟𝑟𝑘𝑘 = 𝑃𝑃𝑘𝑘 − 𝜌𝜌𝑘𝑘  (10) 
 
3.1.3 NLOS detection 
 

GNSS 위성의 궤도는 시갂과 위치에 관계없이 충분핚 가용 위성 수를 보장하여 

사용자가 위치해를 구핛 수 있도록 설계 되어있다. 하지맊 도심 내에서는 주변의 구조물로 
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(10)

3.1.3 NLOS detection

GNSS 위성의 궤도는 시간과 위치에 관계없이 충분한 가용 위

성 수를 보장하여 사용자가 위치해를 구할 수 있도록 설계 되어

있다. 하지만 도심 내에서는 주변의 구조물로 인해 신호가 가로

막혀 가용 신호의 수가 감소할 가능성이 있다. 이는 방위각, 고도

각과 같은 기하학적 관계에 기반하여 판별할 수 있으며 Eq. (11)로 

표현할 수 있다.

𝜙𝜙𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠 < 𝜙𝜙𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏  ⋀ (𝜓𝜓𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠 > 𝜓𝜓𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏
𝑚𝑚𝑏𝑏𝑚𝑚  ⋀ 𝜓𝜓𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠 < 𝜓𝜓𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏

𝑚𝑚𝑠𝑠𝑚𝑚 ) ⟹ 𝑁𝑁𝑁𝑁𝑁𝑁𝑁𝑁 (11) 
 
여기서 𝜙𝜙𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠 , 𝜙𝜙𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏는 각각 UAM이 위성, 건물과 이루는 고도각을 의미하고 𝜓𝜓𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠는 

UAM과 위성이 이루는 방위각을 의미핚다. 𝜓𝜓𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏는 UAM과 건물이 이루는 방위각이며 

위첨자 min, max는 Fig. 9에 묘사된 것과 같이 UAM이 바라보고 있는 건물면의 양 끝단과 

이루는 각을 의미핚다. NLOS 현상이 발생하면 가용 위성의 수가 감소하여 기하학적인 

배치의 변화가 생기고 이에 따라 Dilution of Precision (DOP) 계수 또핚 변화핚다. 가용 

위성을 4개라고 가정하였을 때, 수싞기의 추정 위치와 각 위성의 위치를 이용하여 단위 

벡터를 Eq. (12)와 같이 나타낼 수 있다. 
 

𝐴𝐴 =

[
 
 
 
 
 
 
 
𝑥𝑥1 − 𝑥𝑥

𝑅𝑅1

𝑦𝑦1 − 𝑦𝑦
𝑅𝑅1

𝑧𝑧1 − 𝑧𝑧
𝑅𝑅1

1
𝑥𝑥2 − 𝑥𝑥

𝑅𝑅2

𝑦𝑦2 − 𝑦𝑦
𝑅𝑅2

𝑦𝑦2 − 𝑦𝑦
𝑅𝑅2

1
𝑥𝑥3 − 𝑥𝑥

𝑅𝑅3

𝑦𝑦3 − 𝑦𝑦
𝑅𝑅3

𝑧𝑧3 − 𝑧𝑧
𝑅𝑅3

1
𝑥𝑥4 − 𝑥𝑥

𝑅𝑅4

𝑦𝑦4 − 𝑦𝑦
𝑅𝑅4

𝑧𝑧4 − 𝑧𝑧
𝑅𝑅4

1]
 
 
 
 
 
 
 

 (12) 

 
여기서 [𝑥𝑥 𝑦𝑦 𝑧𝑧]는 지구중심 고정 좌표계 (ECEF)에서 표현된 수싞기의 위치를 의미하고, 

[𝑥𝑥𝑏𝑏 𝑦𝑦𝑏𝑏  𝑧𝑧𝑏𝑏]는 관측된 𝑖𝑖번째 위성의 ECEF 좌표상 위치를 의미핚다. 𝑅𝑅𝑏𝑏는 𝑖𝑖번째 위성과 수싞기 

갂의 의사거리를 뜻핚다. DOP 계수를 구하기 위핚 공분산 행렧은 Eq. (13)으로 나타낼 수 

있다. 
 

𝐶𝐶 = (𝐴𝐴𝑇𝑇𝐴𝐴)−1 (13) 
 

DOP 계수에는 Geometric DOP (GDOP), Position DOP (PDOP), Horizontal DOP (HDOP), 

Vertical DOP (VDOP), Time DOP (TDOP)가 있으며 각각은 𝐶𝐶 행렧의 대각성분의 조합으로 

Eq. (14)와 같이 구핛 수 있다. 
 

𝐺𝐺𝐺𝐺𝑁𝑁𝐺𝐺 = √𝐶𝐶11 + 𝐶𝐶22 + 𝐶𝐶33 + 𝐶𝐶44

𝐺𝐺𝐺𝐺𝑁𝑁𝐺𝐺 = √𝐶𝐶11 + 𝐶𝐶22 + 𝐶𝐶33

𝐻𝐻𝐺𝐺𝑁𝑁𝐺𝐺 = √𝐶𝐶11 + 𝐶𝐶22

𝑉𝑉𝐺𝐺𝑁𝑁𝐺𝐺 = √𝐶𝐶33

𝑇𝑇𝐺𝐺𝑁𝑁𝐺𝐺 = √𝐶𝐶44

 

(14) 
 

(11)

여기서 ϕsat, ϕbuild는 각각 UAM이 위성, 건물과 이루는 고도각을 의

미하고 ψsat는 UAM과 위성이 이루는 방위각을 의미한다. ψbuild는 

UAM과 건물이 이루는 방위각이며 위첨자 min, max는 Fig. 9에 

묘사된 것과 같이 UAM이 바라보고 있는 건물면의 양 끝단과 이

루는 각을 의미한다. NLOS 현상이 발생하면 가용 위성의 수가 감

소하여 기하학적인 배치의 변화가 생기고 이에 따라 Dilution of 

Fig. 8. Geometrically-based multipath error model. Fig. 9. NLOS detection.
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Fig. 10. Flow chart of the numerical simulation.

Fig. 11. Multipath in simulation.
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3.2 Numerical Simulation

시뮬레이션의 현실성을 강화하기 위하여 실제적인 데이터 세

트를 기반으로 시나리오를 구축하였다. 건물 정보 데이터를 공개

적으로 얻을 수 있는 OpenStreetMaps의 데이터를 이용하여 가

상 3D 환경을 구현하였다 (Haklay & Weber 2008). 시뮬레이션

의 배경으로는 K-UAM의 실증 노선에 포함된 강남구 테헤란로 

지역을 선택하였다. 위성군의 실시간 위치 시뮬레이션을 하기 위

해 NASA에서 제공하는 Receiver Independent Exchange Format 

(RINEX) 데이터를 이용하였다. RINEX 데이터는 실측 데이터와 

항법데이터, 기상데이터를 포함하고 있다. 비행경로는 오픈소스 

지상국 소프트웨어인 QGroundControl을 사용하여 생성하였으

며 이를 고려한 전체적인 시뮬레이션의 흐름도를 Fig. 10에 나타

내었다.

시뮬레이션에서 UAM의 고도는 Uber에서 제시한 운용단계를 

참고하여 90 m로 설정되었으며 다음의 가정들이 적용되었다.

1) 지연시간 600 ns 내의 신호는 세기가 크게 감쇄되지 않아 

수신이 가능하다.

2) UAM과 이루는 고도각이 10° 이하인 위성의 신호는 수신하

지 않는다.

3) NLOS 신호 발생 시 수신하지 않는다.

4) 다중경로 발생 시 반사 신호를 위치 추정에 사용한다.

가정 1을 적용하기 위하여 UAM의 일정 반경 내의 건물을 발생 

가능한 건물로 지정하여 다중경로 모델을 적용하였다. 이때, 건물

면의 법선 벡터를 계산하는 과정에서 부호의 모호성을 해결하기 

위하여 건물에 부착된 로컬 좌표계를 정의하여 일관성을 갖게 하

였다.

Fig. 11은 3장에서 논의한 GNSS 오차 모델을 기반으로 다중경

로 현상이 발생하였을 때의 반사 신호에 대한 다양한 케이스를 

나타내며 Fig. 12는 이 때의 각 Pseudo Random Number (PRN)에 

대한 User Equivalent Range Error (UERE)를 나타낸다.

다중경로 현상이 발생하지 않았을 때의 UERE 값은 8.76 m로 

통상적인 GNSS 오차를 보였으나 Fig. 11과 같이 다중경로 현상이 

발생하였을 때 해당 PRN 위성의 신호는 건물에 반사되어 수신기

에 유입되어 UERE가 증가하였다. 이에 따른 수신기의 추정 위치

를 Fig.13에 나타내었다. 다중경로 오차를 반영한 수신기의 추정 

위치에 대한 수평 방향 오차의 최대값은 43.15 m, 수직 방향 오차

의 최대값은 53.27 m로 나타났다.

또한 Fig. 14 상단에 동일한 위성군의 위치, 시간 조건 하에서 

개활지와 시나리오 지역에서의 가용 위성 신호의 수를 나타내었

Fig. 12. UERE of each PRN in urban canyon.

Fig. 13. Estimated position including multipath error compared to ground 
truth.
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으며 Fig. 14 하단에 PDOP를 나타내었다. 앞서 정의한 시나리오

에서는 NLOS 신호가 발생하여도 위치 추정에 충분한 수의 위성

이 존재함을 알 수 있다. 따라서 NLOS 신호는 발생하여도 주변 

건물에 반사되어 수신기로 유입될 수 있으나 본 논문에서는 가정 

3에 따라 이는 고려하지 않았다. 따라서 위성 신호가 구조물에 완

전히 가려졌을 시 DOP의 값이 증가하였다.

4. concLuSIon

전 세계적으로 UAM의 개발이 활발히 진행됨에 따라 한국 역

시 K-UAM 개발에 박차를 가하고 있다. UAM은 도심에서 운용된

다는 점이 민항기와의 가장 큰 차이점이며, 기술의 성숙에 따라 

동시에 수 백대가 운용될 계획이다. UAM의 항법 시스템은 GNSS

를 기반으로 하며 PBN의 이행을 계획하고 있다. 이를 고려하였을 

때 ICAO에서 정의한 기존의 RNP 규격은 UAM에 적용하기 어려

워 UAM 시스템을 구축 중인 해외의 유관 기관은 UAM의 운용 특

성을 반영하여 항법 성능 요구도를 제시하고 있다. 본 논문에서

는 UAM의 비행단계 별 특성을 분석하고 해외 사례의 K-UAM 적

용 가능성을 검토하여 K-UAM의 항법 요구도를 제시하였다.

UAM의 안전한 운용을 위해서는 각 비행단계에서 예상되는 

GNSS의 성능 분석이 필수적이다. 특히 접근 및 착륙 단계에서 

UAM은 도심환경에서 저고도를 유지한 상태로 비행하게 되는데 

이 때는 UAM 주변 구조물에 의한 다중경로가 주된 성능 저하 요

소일 것으로 판단된다. 따라서 본 논문에서는 기하학에 기반한 

다중경로 오차를 모델링하고 이를 기반으로 시뮬레이션을 진행

하여 도심환경에 의한 GNSS 성능 저하를 분석하였다. Uber의 비

행단계 별 운용계획을 참고하여 시뮬레이션에서 UAM의 고도는 

90 m로 설정하였다. 시뮬레이션 결과 NLOS 발생에 의한 DOP 

값 변화로 항법오차 증가의 요인이 됨을 확인하였으며, 다중경

로를 포함한 위치오차가 수평방향으로 최대 43.15 m, 수직방향으

로 최대 53.27 m 발생하였다. 이러한 오차는 UAM 기체의 도심

환경에서 이착륙 단계에서 요구되는 정밀도에 부합하지 않으므

로, 향후 K-UAM의 항법성능 요구도를 구체화하는 단계에서 위

성보강항법 (Satellite Based Augmented System) 또는 지상보강

항법 (Ground Based Augmentation System), 또는 탑재센서로서 

Lidar 또는 영상카메라 등을 사용하여 GNSS 항법해의 정밀도를 

높이고 보완할 수 있는 보조 항법시스템 도입이 필수적이라 판단

된다.
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