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1. Introduction

달은 차세대 우주거점으로서 국제사회의 전략적 관심이 집

중되고 있으며 NASA, ESA, JAXA 및 KASA 등 주요 우주기관들

이 다양한 달 탐사 임무를 추진 중이다. 이러한 임무를 안정적으

로 수행하기 위해서는 달에서도 정확한 위치정보를 제공할 수 있

는 항법 시스템의 구축이 필수적이다. 현재 달에는 항법 인프라

가 존재하지 않기 때문에 지구 기반의 통신 네트워크에 의존하거

나 또는 탐사선 탑재 센서를 이용하여 제한적으로 위치를 추정하

고 있으며 대표적으로 Terrain Relative Navigation (TRN), Deep 

Space Network (DSN), 지구 Global Navigation Satellite System 

달 남극점에서의 PNT를 위한 항법위성 궤도군 설계
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ABSTRACT

The Lunar Navigation Satellite System (LNSS) is designed to provide precise positioning information to users on the lunar 

surface, similar to the Global Navigation Satellite System (GNSS) on Earth. However, various perturbative forces can cause the 

orbits of lunar navigation satellites to change over time, degrading navigation performance. Given the high cost of lunar orbit 

insertion, maintaining stable orbits is critically important. This paper presents the design of satellite orbits that offer long-

term, reliable navigation services at the lunar south pole. To maintain orbital stability, we analytically derived the conditions 

for lunar frozen orbits, considering the dominant perturbative influence of Earth's three-body gravity using the Lagrange 

planetary equations. Additionally, we analyzed the stability changes of Frozen orbits when additional perturbative forces due 

to the Moon's oblateness are considered, specifically incorporating the J2 term. Among the candidate stable frozen orbits that 

account for both Earth's three-body gravity and lunar perturbations, we selected the optimal orbits based on their superior 

navigation performance, which was evaluated using the Dilution of Precision (DOP) metric. The long-term navigation 

performance at the lunar south pole was then verified through orbital propagation simulations.
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(GNSS) 방식이 있다. TRN은 실시간으로 획득한 영상과 사전에 

확보된 고해상도 지형 데이터를 비교하여 위치를 추정하는 기법

으로, 항법 신호가 도달하지 않는 지역에서도 활용 가능하다는 

장점이 있다. 그러나 어두운 지역이나 음영 지형처럼 시각적 정

보가 제한된 환경에서는 정확도가 저하되며, 고성능 센서와 복잡

한 영상 처리 연산이 필요하다는 점에서 실시간 처리에 한계가 

존재한다 (Johnson & Montgomery 2008). DSN은 지구의 대형 

안테나 네트워크를 활용하여 양방향 통신을 통해 탐사선의 위치

를 추적할 수 있다. 그러나 심우주 임무의 수요 증가로 인해 DSN 

채널의 가용성이 제한되고 있으며, 특히 달 뒷면처럼 지구와 가

시선이 확보되지 않는 지역에서는 신호 수신이 불가능하다. 또한 
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지구와 달 간 거리로 인한 신호 지연은 실시간 항법 정보 제공에 

불리하게 작용한다. GNSS 신호는 원래 지구 기반 사용자를 위해 

설계된 것이기 때문에 달까지 도달하는 신호는 매우 약하고, 제

한적인 각도에서만 수신이 가능하다. NASA의 Magnetospheric 

Multiscale (MMS) 임무를 통해 지구에서 약 18만 km 거리까지는 

신호 수신이 가능함이 입증되었지만 (Winternitz et al. 2017), 달 

표면 전역을 안정적으로 커버하기에는 신호 세기, 위성의 기하학

적 배치, 가시성 측면에서 여전히 많은 제약이 존재한다.

달 궤도 기반의 위성 항법시스템인 Lunar Navigation Satellite 

System (LNSS)은 이러한 기존 항법 방식들의 한계를 극복하고 

달에서 독립적이고 안정적인 PNT 서비스를 제공하기 위한 항법 

방식이다. LNSS는 지구와의 시각 동기화를 수행하는 주 위성과 

항법 신호를 방송하는 복수의 초소형급 항법 위성으로 구성되며, 

달 궤도 상에 위성을 배치하여 달 사용자에게 안정적인 위치정보

를 제공한다. 이는 달 탐사 단계에 따라 항법 서비스 지역을 점진

적으로 확장하는 방안이 제안되고 있다. 달 남극 지역에는 충돌 

크레이터 내부에 위치한 영구 음영 지역 (permanently shadowed 

region)이 다수 분포하고 있으며, 이들 지역은 극저온 환경 특성

으로 인해 얼음 형태로 물이 존재할 가능성이 높은 곳으로 평가

되고 있다. 또한 크레이터의 가장자리 (crater rims) 지역은 일정

한 일조 조건을 갖추고 있어 태양광을 활용한 전력 생산에 유리

한 환경을 제공한다 (Speyerer & Robinson 2013). 이러한 조건은 

장기 유인 탐사 및 기지 건설에 필수적인 물과 에너지원 확보 측

면에서 전략적 이점을 가지며, 이에 따라 남극점은 달 탐사의 초

기 거점으로서 높은 우선순위를 지닌다. 따라서 달 위성 항법시

스템은 2020년대 후반까지 달 남극점 지역을 중심으로 항법 서

비스를 우선적으로 제공하고, 이후 2030년대에 달 전역으로 항

법 커버리지를 확대하는 단계적인 구상 (NASA & ESA 2022)이 

계획되고 있으며, 이를 위한 항법위성 궤도군 설계가 다수 선행

연구에서 제안되었다 (Israel et al. 2020, Pereira & Selva 2020, 

Giordano et al. 2022, Murata et al. 2022, 2024).

LNSS 항법 위성의 궤도는 궤도가 크게 변하지 않는 안정한 궤

도로 설계되어야 한다. 달 궤도는 지구보다 불균일한 달의 중력

장과 삼체 중력 등 다양한 섭동 (perturbation) 요인의 영향을 받

아 위성 궤도가 시간에 따라 변화하게 된다. Fig. 1은 지구 궤도 

(Urrutxua & Lara 2016)와 달 궤도에서 고도별로 궤도에 작용하

는 힘을 나타낸 것으로, 지구와 달리 달에서는 삼체 중력 (third 

body)인 지구의 섭동영향이 우세하다. 궤도의 안정성이 높을수

록 섭동 환경 속에서도 궤도 수정을 위한 연료 소모를 최소화하

여 위성 수명을 연장할 수 있으며, 항법 메시지 생성을 위한 방송 

궤도력 생성에도 유리하다. 또한, 사용자에게 제공되는 위치 정

확도는 항법 위성들의 기하학적 배치에 따라 결정되므로, 궤도 

안정성과 함께 양호하게 배치되도록 궤도군을 설계해야 한다. 이

와 같은 궤도 안정성과 항법 성능은 LNSS 궤도군 설계에 있어 핵

심 요소이다.

본 연구에서는 LNSS의 초기 단계에서 위성 수를 최소화하

면서도 달 남극점 지역에서 요구되는 항법 성능과 궤도 안정성

을 동시에 만족할 수 있는 항법 위성 궤도군을 설계하였다. 장기

적으로 안정적인 궤도 요소를 유지할 수 있도록 Elliptical Lunar 

Frozen Orbit (ELFO)를 기반으로 궤도군을 구성하였으며, 서울

대학교 GNSS 연구실에서 개발한 달 궤도 설계 시뮬레이션 툴 

(Jeong et al. 2023)을 활용하여 설계하고 상용 GMAT 프로그램

으로 이를 검증하였다.

2. LUNAR COORDINATE SYSTEM

2.1 Earth – Moon Geometry

달 궤도를 설계하기 위해서는, 지구와는 상이한 달의 기하학

적 특성을 반영한 좌표계 정의가 선행되어야 한다. 달은 지구로

부터 약 384,400 km 떨어진 궤도를 공전하며, 약 27.3일의 공전 

주기를 가진다. 조석 고정 (tidal locking)의 영향으로 인해, 자전

주기와 공전 주기가 일치하며, 이로 인해 항상 동일한 반구가 지

구를 향하게 된다. 달의 공전면은 태양을 중심으로 도는 지구의 

공전 궤도면인 황도면 (ecliptic)에 대해 약 5.14° 기울어져 있으며, 

달의 적도면은 달의 공전면에 대해 약 6.7°의 경사각을 지닌다. 이

러한 궤도면의 기하학적 관계를 바탕으로, 다양한 달 좌표계를 

정의할 수 있다.

2.2 MCI Coordinate Frame

달 중심 관성 좌표계 (Moon-Centered Inertial, MCI)는 지구 

중심 관성 좌표계 (Earth-Centered Inertial, ECI)의 원점을 달 중

심으로 평행 이동하여 정의되며, 기준면은 ECI 좌표계와 동일하

게 지구 적도면이다. X축은 지구 시 (Terrestrial time) 기준 2000

년 1월 1일 12시 (J2000)의 춘분점 (vernal equinox)을 향하고, Z축

은 해당 시점에서의 지구 자전축 방향과 일치하며, Y축은 오른손 

법칙에 따라 정의된다. MCI는 달의 자전 운동과 무관한 관성 좌

표계로 간주되며, 궤도 전파를 위한 수치적분에 사용된다.

Fig. 1.  Perturbation environment in Earth orbit (left) and Lunar orbit (right).
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인 ΔM0 (Fig. 6)에 따라서 각기 다른 궤도군으로 설계될 수 있다. 

궤도면 간 위상 차는 위성들의 기하학적 배치에 영향을 미치며, 

이는 곧 항법성능의 차이를 유발하게 된다. 본 연구에서는 Eq. 

(6)의 해 중 남극점 사용자 기준 가시성 조건과 달의 섭동 환경

을 고려한 궤도 안정성 조건 (Elipe & Lara 2003)을 함께 만족하

는 44 ~ 57 degree 구간을 경사각 분석 범위로 설정하였다 (Song 

2024). ΔM0는 두 궤도면 간 상대 위상을 조절하는 변수로, -45 ~ 

45 degree 범위 내에서 변화시키며 항법성능을 분석하였다. 항

법성능은 남극점 고정 사용자를 기준으로 한 Horizontal Dilution 

of Precision (HDOP) 값을 통해 평가하였으며 mask angle은 5 

degree, 성능 기준 임계값은 HDOP≤3.5로 설정하였다. 따라서 

본 연구의 목적은 경사각 i와 위상 차 ΔM0 조건에 따라 구성된 다

양한 궤도군 중에서 남극점 기준 가장 HDOP 값이 낮은 조건을 

도출하는 데 있다.

5. SIMULATION RESULTS

5.1 Stability Analysis

본 연구에서는 해석적으로 지구 중력의 영향을 최소화하도록 

설계된 달 Frozen orbit이 장기적으로 궤도요소의 안정성을 유지

할 수 있는지를 검증하였다. 또한, 해당 궤도가 지구 중력 외의 추

가적인 섭동력이 포함된 실제 달 궤도 환경에서도 안정성을 유지

하는지를 함께 분석하였다. 궤도 전파 (orbit propagation)는 서

울대학교 GNSS 연구실에서 개발한 LNSS 궤도 시뮬레이션과 상

용 GMAT 프로그램을 활용하였으며, 적용된 시뮬레이션 설정은 

Table 2와 같다. Fig. 7은 Table 3의 임의의 Frozen orbit에 대해 

지구 중력만 반영한 경우와 지구 중력 외 우세한 달의 J2 섭동력

까지 반영하여 주요 궤도요소의 변화를 나타낸 것이다. 분석 결

과에서 알 수 있듯, 지구 중력만을 고려하여 Frozen orbit을 설계

하더라도 복합적인 섭동력이 작용하는 환경에서 20년 이상의 기

간 동안 궤도요소의 안정성이 유지됨을 확인하였다. 이를 통해 

해석적으로 도출된 Frozen orbit 설계 조건이 실제 운용 환경에

서도 유효함을 검증할 수 있었다.

5.2 Navigation Performance Analysis

항법성능 분석은 경사각 i와 궤도면 간 위상차 ΔM0의 조합

에 따라 구성된 궤도군 별 남극점 기준으로 계산한 Root Mean 

Square (RMS) HDOP을 지표로 사용하였다. 각 궤도군에 대해 지

구 섭동력만 반영하여 500일 간 60초 간격으로 전 epoch HDOP 

값을 산출하고 대푯값으로서 RMS HDOP를 비교하였다. 분석 결

과는 i-ΔM0 조건별로 2차원의 contour plot 형태로 시각화하여 

Fig. 8에 제시하였다. 파란색일수록 HDOP가 낮아 항법성능이 우

수하며 빨간색일수록 성능이 열악한 조건을 나타낸다. 경사각이 

낮은 경우 궤도의 이심률과 장반경이 작아져 남극점 체류 시간

이 짧아져 HDOP가 증가하는 경향을 보였으며, 반면 경사각이 증

가함에 따라 전반적으로 항법 성능이 개선되는 것으로 나타났다. 

특히, 경사각이 54 degree 이상인 구간에서는 두 궤도면에 위성

을 대칭적으로 배치 (ΔM0=0°)할 수록 항법성능이 우수한 경향을 

Fig. 5.  Variation in semi-major axis of coplanar satellites (modified initial 
value).

Fig. 6.  Satellite deployment for each orbital planes (ΔM0).

Table 2.  Stability analysis setting.

Setting Value
Tool
Method
Interval
Period
Ephemeris
Perturbation

SNU LNSS simulation tool
Runge-Kutta 4th

300 sec
20 years
DE 421
Earth gravity + Lunar J2

Fig. 7.  Orbital variations of frozen orbit (Earth vs Earth+J2).

Table 3.  Initial Keplerian orbit elements of arbitrary Lunar frozen orbit.

a (km) e i ( ̊ ) Ω ( ̊ ) ω ( ̊ ) M0 ( ̊ )
5844.0 0.65 54.0 0.0 90.0 0.0
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보였으며, 위상차가 커질수록 성능 저하가 관측되었다. 최적의 

항법 성능은 i=55°, ΔM0=0° 조합에서 나타났으며, 이 조건에서의 

RMS HDOP는 1.25로 계산되었다.

5.3 Verification

항법성능 분석을 통해 설계된 남극점을 커버하는 궤도군에 대

해, 보다 현실적인 달 궤도 환경을 반영하여 장기간 항법 성능을 

검증하였다. 이를 위해 달 섭동력 고차항과 태양 삼체 중력 및 태

양 복사압까지 포함하였으며, NASA의 상용 궤도 전파 프로그램 

GMAT을 활용하였다. 남극점 단일 지점의 HDOP를 5년간 검증하

였으며, 상세 설정은 Table 4에 제시되어 있다. 설계 궤도군의 형

태 및 위성별 세부 궤도요소는 Fig. 9와 Table 5와 같다. 검증 결과 

(Fig. 10), 궤도 수정 없이도 5년 간 남극점에서 요구 항법성능을 

만족하며 RMS HDOP 1.29, Max HDOP 2.44로 안정적인 항법 서

비스를 제공할 수 있음을 확인하였다.

6. CONCLUSION

본 연구에서는 달 남극점 지역에서의 항법 서비스를 제공하기 

위한 LNSS 항법위성 궤도군 설계 방안을 제시하였다. 장기간 안

정적인 운용을 목표로, 해석적으로 도출된 Frozen orbit 조건을 

기반으로 궤도를 구성하고, 다양한 섭동 환경을 반영한 수치적 

시뮬레이션을 통해 궤도 안정성을 검증하였다. 분석 결과, 지구 

중력만을 고려한 Frozen orbit 조건이 복합 섭동 환경에서도 장

기간 궤도의 안정성을 유지함을 확인하였다.

항법 성능 측면에서는 궤도 경사각 i와 궤도면 간 위성 배치의 

위상 차 ΔM0에 따른 HDOP 성능을 분석하였다. 그 결과, 총 8기

의 위성을 경사각 55 degree의 2개 궤도면에 대칭적으로 배치할

때 가장 우수한 HDOP 성능이 도출되었다. 또한, 설계된 위성군

에 대해 GMAT 상용 프로그램을 활용하여 복잡한 섭동환경 하에

서 5년 간 남극점 고정 사용자를 기준으로 항법성능을 검증한 결

과, 궤도 수정 없이도 요구조건을 만족하는 항법 서비스를 제공

할 수 있음을 확인하였다.

본 연구는 LNSS 연구의 1단계로서, 달 남극점 지역을 효율적

이고 안정적으로 커버할 수 있는 항법위성 궤도군 설계 기준을 

제시하였으며, 향후 달 전역으로 항법 커버리지를 확장하기 위한 

설계의 기반이 될 수 있을 것으로 기대된다.
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