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1. IntroductIon

Global Navigation Satellite System (GNSS) 측정치에 포

함된 오차 성분들은 사용자 위치 추정 성능을 저하시키는 요

인으로 이를 다양한 방법으로 제거하거나 완화시키는 방법

들이 연구되어 왔다 (Park et al. 2006, 2013, Yoon et al. 2016, 

2020, Son et al. 2019). 이러한 오차 성분들은 외부에서 제공

되는 보정정보를 통해 제거할 수 있으며, 그 형태에 따라 크게 

State Space Representation (SSR) 방식과 Observation Space 

Representation (OSR) 방식으로 나눌 수 있다. Network Real-
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ABStrAct

Errors included in Global Navigation Satellite System (GNSS) measurements degrade the performance of user position 

estimation but can be mitigated by spatial correlation properties. Augmentation systems providing correction data can be 

broadly categorized into State Space Representation (SSR) and Observation Space Representation (OSR) methods. The 

satellite-based cm-level augmentation service based on the SSR broadcasts correction data via satellite signals, unlike the 

traditional Real-Time Kinematic (RTK) and Network RTK methods, which use OSR. To provide a large amount of correction 

data via the limited bandwidth of the satellite communication, efficient message structure design considering service area, 

correction generation, and broadcast intervals is necessary. For systematic message design, it is necessary to analyze the 

influence of error components included in GNSS measurements. In this study, errors in satellite orbits, satellite clocks for GPS, 

Galileo, BeiDou, and QZSS satellite constellations ionospheric and tropospheric delays over one year were analyzed, and their 

spatial decorrelations and linear modeling characteristics were examined.
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Time Kinematic는 대표적인 OSR 방식의 보강시스템이며, 

Virtual Reference Station, Master Auxiliary Concept, Flächen 

Korrektur parameter 등이 있다 (Park & Kee 2010, Song et al. 

2016, Kim et al. 2017). 보정정보를 측정치 성분별로 제공하는 

SSR 방식의 보강시스템은 Precise Point Positioning (PPP)와 

PPP- Real-Time Kinematic (RTK) 등이 있으며, PPP-RTK의 경

우 위성 궤도, 위성 시계, 전리층 지연, 대류층 지연 등의 오차 성

분을 모델링하여 제공한다.

이와 같은 보정정보들이 위성과 같은 제한된 대역폭 등 다양

한 제약 조건하에서 서비스 영역, 보정정보 해상도 등 주어진 요
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구조건 달성에 활용되기 위해서는 효과적인 메시지 구조 설계

가 요구된다 (Kim et al. 2008, Park & Seo 2021, Lee et al. 2023). 

일례로, 위성항법 보정시스템의 다양한 요구조건과 제약 조건 

중 서로 상충 관계에 있는 보정정보의 성능과 정보 제공량은 모

두 보정정보 메시지에서 정의하는 네트워크의 크기 와 연관되

어 있다. 이와 같이 보정 메시지의 중요한 설계 요소 중 하나인 

네트워크 크기 결정을 위해서는 GNSS 측정치에 포함된 오차 

성분별 공간 이격에 의한 비상관성 오차의 정량적인 분석이 요

구된다. GNSS 측정치에 포함된 오차 성분들의 일반적인 경향

성을 모델링하고자 하는 연구들이 지속적으로 진행되고 있으

며 (Klobuchar 1987, Kim & Kim 2014, Landskron & Böhm 2018, 

Montenbruck et al. 2018, Wang et al. 2021), 본 연구에서는 다양

한 GNSS 위성군의 궤도 오차, 시계 오차, 전리층 및 대류층 지연

의 국내 공간 이격에 의한 비상관성 오차 및 선형 모델링 특성을 

최근 1년 동안의 실측 데이터 기반으로 정량적으로 분석하였다.

이 논문의 2장에서는 오차 성분들의 공간 상관성 및 선형 모델

링 특성을 분석하는 방법에 대해 설명하고, 3장에서는 각 오차 성

분들을 산출한 방법론에 대해 설명하였다. 4장에서는 각 오차 성

분별 1년 동안의 분석 결과를 그리고 이들의 공간 이격에 의한 비

상관성 오차 및 선형 모델링 특성 결과를 정리하였고, 5장은 결론

이다.

2. SPAtIAL dEcorrELAtIon And ModELInG 
rESIduAL Error AnALYSIS MEtHod

오차 성분별 공간 이격에 의한 비상관성 오차 분석을 진행하

기 위해 Fig. 1에 나타낸 것과 같이 일련의 기준국에서 산출한 오

차 성분에서 중심 기준국의 오차 성분 값을 일괄적으로 차분한 

뒤에 남은 잔여 오차들의 선형 적합 직선의 기울기를 계산한다. 

선형 적합은 데이터 처리를 수행한 기간 동안 계산된 잔여 오차

들의 Root Mean Square (RMS)와 절댓값의 최댓값 2가지 경우

에 대해 진행하였다. 모든 종류의 오차 성분들은 2023년 1월 1일

부터 2023년 12월 31일까지 1년 동안 5분 간격으로 산출되었으며, 

RMS 값은 전체 기간 동안의 데이터에 대한 값이며, 1년치 데이터

의 RMS 값을 산출함으로써 오차 성분별 일반적인 상황에서의 공

간 이격에 의한 비상관성 오차를 분석할 수 있다. 최댓값은 전체 

데이터 중에서 가장 큰 값을 의미하며, 기선거리별 발생할 수 있

는 최대오차를 분석할 수 있다.

이 논문에서는 GNSS의 각 오차 성분이 공간상에서 1차 선형 

모델을 따른다고 가정한다. Fig. 2a와 같이 동-서와 남-북 방향으

로 선택된 기준국들 중에서 중심 기준국과 최장기선 기준국 오차

를 이용하여 선형 모델을 산출한다. 이후, 산출된 선형 모델과 나

머지 기준국들에서의 오차 간 차이를 모델링 잔여오차로 정의한

다. 모델링 잔여오차들은 선형 모델의 정의에 따라 양끝 기준국

에서는 그 크기가 0이고, Fig. 2b와 같이 기준국에서 멀어질수록 

불확실성이 커지는 2차 포물선 형태로 가정할 수 있다. 이를 공간 

비상관성 분석과 같이 선형 적합 직선의 기울기 형태로 분석하기 

위해 Fig. 2c와 같이 양끝 기준국 기선 거리에 대해 기준국들을 반

으로 나누어 각각 양끝 쪽에 위치한 기준국으로부터의 기선거리

에 따른 모델링 잔여오차의 증분을 계산하여 Fig. 2d와 같이 선형 

Fig. 1. Spatial decorrelation errors and linear coefficient.

Fig. 2. Linear modeling residuals and linear coefficient.
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적합 직선의 기울기를 산출한다. 마찬가지로 선형 적합성 분석은 

모델링 잔여 오차들의 RMS와 절댓값의 최댓값인 두가지 경우에 

대해 진행하였다.

이와 같은 방식으로 측정치 영역에서의 위성 궤도 오차, 전리

층 지연, 대류층 지연에 대한 공간 이격에 의한 비상관성 오차 및 

선형 모델링 특성을 분석하였다. 네트워크 내에서 허용하는 측

정치 오차 최대 값이 주어진 상황에서 위성 궤도 오차, 전리층 지

연, 대류층 지연의 모델링 잔여 오차 선형 적합 직선의 기울기를 

이용하여 측정치 오차를 오차 성분들의 선형 적합 기울기와 기선 

거리의 곱의 Root Sum Square 형태로 모델링하는 방식으로 활용

할 수 있을 것으로 기대한다.

3. coMPutAtIon oF MEASurEMEnt 
Error SourcES

3.1 Satellite Orbit Error

위성 궤도 오차는 방송궤도력으로 계산된 위성 위치와 실제 

위성 위치의 차이로 인해 발생하는 오차이다. 위성 궤도 오차는 

Earth Centered Earth Fixed (ECEF) 좌표계에서 표현된 방송궤

도력 위성 위치와 정밀궤도력 위성 위치의 차이로부터 계산할 수 

있으며, Eq. (1)과 같다 (Lim et al. 2023).
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Medium Earth Orbit (MEO) 위성과 Inclined Geosynchronous 

orbit (IGSO) 기본적으로 Yaw-teering (YS) 자세 모델을 사용하

고 Geostationary Orbit (GEO) 위성은 Orbit-normal (ON) 자세 

모델을 사용한다 (Strasser et al. 2021). YS 자세 모델의 경우 위

성으로부터 태양의 상대 위치를 구할 필요가 있으며, 태양이 가

려지는 식 (eclipse)이 발생하는 경우에는 위성군별로 각기 다른 

자세 모델을 사용하므로 경우에 따라서는 이들을 모두 고려해

야 한다. 본 연구에서는 식이 발생하는 동안에도 모든 위성의 자

세 모델은 평상시와 같다고 가정하였으며, 이로 인해 발생할 수 

있는 PCO 보상 오차는 최대 15 cm를 넘지 않는다고 알려져 있다 

(Montenbruck et al. 2018).

위성 궤도 오차 계산을 위해 방송궤도력은 IGS Multi-GNSS 

Experiment (MGEX)에서 제공하는 BRDM을 사용하였고, 정

밀 궤도력은 MGEX 분석 센터에 소속되어 있는 기관 중 Wuhan 

University (WHU)에서 제공하는 5분 간격 Final product를 11

차 라그랑주 보간법을 통해 사용하였다. 다만, GPS의 경우에는 

National Geospatial-Intelligence Agency에서 방송궤도력과 동

일한 APC에 대한 정밀궤도력을 제공하기 때문에 별도의 PCO 보

상없이 바로 사용할 수 있다.

3.2 Satellite Clock Error

위성 시계 오차는 항법메시지에 포함된 시계 오차 관련 계수

Fig. 3. Antenna phase center and phase center offset.
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여기서 clocknav(tk)는 항법메시지로 계산한 위성 시계 오차이고, 

clocknav(tk)는 Clock RINEX로 계산한 위성 시계 오차이다. μ(tk)는 

분석 기관이 제공하는 Clock RINEX에 포함된 위성과 무관한 시

계 편차 값으로 시계 오차 분석에서 제거할 필요가 있다 (Wang 

et al. 2021). 본 연구에서는 μ(tk)를 구하기 위해 위성군별로 위

성 시계 오차에 앙상블 평균을 적용한 뒤에 이를 제거하였다. 항

법메시지의 경우 위성 궤도와 동일하게 BRDM을 사용하였고, 

Clock RINEX는 WHU에서 제공하는 30초 간격 데이터를 선형 보

간하여 사용하였다.

3.3 Ionospheric Delay

유럽의 Center for Orbit Determination in Europe에서는 

IONosphere Exchange (IONEX) 형태로 Global Ionosphere Map 

(GIM)을 1시간 간격으로 제공하며, GIM은 격자 형태로 분할된 

지점들의 Vertical Total Electron Content (VTEC) 값을 제공한

다. 특정 위성의 신호가 전리층을 통과하는 지점인 Ionospheric 

Pierce Point (IPP) 위치에서의 VTEC을 GIM에서 보간법을 통해 

계산한 뒤에 사상함수를 곱하여 최종적으로 Eq. (10)과 같이 전리

층 지연을 산출한다 (Bang & Lee 2013, Park et al. 2022).

RINEX로 계산한 위성 시계 오차이다. 𝜇𝜇(  )는 붂석 기관이 제공하는 Clock RINEX에 179 

포함된 위성과 무관한 시계 편차 값으로 시계 오차 붂석에서 제거할 필요가 있다 (Wang et 180 

al. 2021). 본 연구에서는 𝜇𝜇(  )를 구하기 위해 위성굮별로 위성 시계 오차에 앙상블 평균을 181 

적용한 뒤에 이를 제거하였다. 항법메시지의 경우 위성 궤도와 동일하게 BRDM을 182 

사용하였고, Clock RINEX는 WHU에서 제공하는 30초 갂격 데이터를 선형 보갂하여 183 

사용하였다. 184 
 185 
3.3 Ionospheric Delay 186 
 187 
유럽의 Center for Orbit Determination in Europe에서는 IONosphere Exchange (IONEX) 188 

형태로 Global Ionosphere Map (GIM)을 1시갂 갂격으로 제공하며, GIM은 격자 형태로 189 

붂할된 지점들의 Vertical Total Electron Content (VTEC) 값을 제공한다. 특정 위성의 싞호가 190 

젂리층을 통과하는 지점인 Ionospheric Pierce Point (IPP) 위치에서의 VTEC을 GIM에서 191 

보갂법을 통해 계산한 뒤에 사상함수를 곱하여 최종적으로 Eq. (10)과 같이 젂리층 지연을 192 

산출한다 (Bang & Lee 2013, Park et al. 2022). 193 
 194 

    
         

          (10) 195 

 196 
여기서  는 위성 싞호의 주파수이며,  는 사상함수이다. VTEC을 보갂하는 방법으로 197 

IONEX 공식 문서에서는 IPP의 위치, 시갂, 지구자젂의 영향까지 고려한 보갂 방식을 198 

사용할 것을 권고하고 있으며, 본 연구에서는 해당 방식을 통해 젂리층 지연을 계산하였다 199 
(Schaer et al. 1998). 200 
 201 
3.4 Troposhperic Delay 202 
 203 

대류층 지연은 특정 지점에서의 수직 지연과 사상함수의 곱의 형태로 표현할 수 204 

있으며, 습윤 지연 부붂과 건조 지연 부붂으로 나눌 수 있다 (Song et al. 2016, Yun & Park 205 
2024).  206 
 207 
                ( )              ( ) (11) 208 
 209 

여기서       ,       은 각각 수직 건조 지연, 습윤 건조 지연이며,       ( ),       ( )은 210 

각각 건조 지연과 습윤 지연에 해당하는 사상함수,  는 위성 앙각이다. 본 연구에서는 211 

대류층 지연에서 습윤 지연 부붂에 대해서만 붂석을 수행하였고, 습윤 지연은 Natural 212 

Resource Canada에서 운영하는 Canadian Spatial Reference System-Precise Point Positioning 213 

(10)

여기서 f는 위성 신호의 주파수이며, F는 사상함수이다. VTEC을 

보간하는 방법으로 IONEX 공식 문서에서는 IPP의 위치, 시간, 지

구자전의 영향까지 고려한 보간 방식을 사용할 것을 권고하고 있

으며, 본 연구에서는 해당 방식을 통해 전리층 지연을 계산하였

다 (Schaer et al. 1998).

3.4 Troposhperic Delay

대류층 지연은 특정 지점에서의 수직 지연과 사상함수의 곱의 

형태로 표현할 수 있으며, 습윤 지연 부분과 건조 지연 부분으로 

나눌 수 있다 (Song et al. 2016, Yun & Park 2024). 

RINEX로 계산한 위성 시계 오차이다. 𝜇𝜇(  )는 붂석 기관이 제공하는 Clock RINEX에 179 

포함된 위성과 무관한 시계 편차 값으로 시계 오차 붂석에서 제거할 필요가 있다 (Wang et 180 

al. 2021). 본 연구에서는 𝜇𝜇(  )를 구하기 위해 위성굮별로 위성 시계 오차에 앙상블 평균을 181 

적용한 뒤에 이를 제거하였다. 항법메시지의 경우 위성 궤도와 동일하게 BRDM을 182 

사용하였고, Clock RINEX는 WHU에서 제공하는 30초 갂격 데이터를 선형 보갂하여 183 

사용하였다. 184 
 185 
3.3 Ionospheric Delay 186 
 187 
유럽의 Center for Orbit Determination in Europe에서는 IONosphere Exchange (IONEX) 188 

형태로 Global Ionosphere Map (GIM)을 1시갂 갂격으로 제공하며, GIM은 격자 형태로 189 

붂할된 지점들의 Vertical Total Electron Content (VTEC) 값을 제공한다. 특정 위성의 싞호가 190 

젂리층을 통과하는 지점인 Ionospheric Pierce Point (IPP) 위치에서의 VTEC을 GIM에서 191 

보갂법을 통해 계산한 뒤에 사상함수를 곱하여 최종적으로 Eq. (10)과 같이 젂리층 지연을 192 

산출한다 (Bang & Lee 2013, Park et al. 2022). 193 
 194 

    
         

          (10) 195 

 196 
여기서  는 위성 싞호의 주파수이며,  는 사상함수이다. VTEC을 보갂하는 방법으로 197 

IONEX 공식 문서에서는 IPP의 위치, 시갂, 지구자젂의 영향까지 고려한 보갂 방식을 198 

사용할 것을 권고하고 있으며, 본 연구에서는 해당 방식을 통해 젂리층 지연을 계산하였다 199 
(Schaer et al. 1998). 200 
 201 
3.4 Troposhperic Delay 202 
 203 

대류층 지연은 특정 지점에서의 수직 지연과 사상함수의 곱의 형태로 표현할 수 204 

있으며, 습윤 지연 부붂과 건조 지연 부붂으로 나눌 수 있다 (Song et al. 2016, Yun & Park 205 
2024).  206 
 207 
                ( )              ( ) (11) 208 
 209 

여기서       ,       은 각각 수직 건조 지연, 습윤 건조 지연이며,       ( ),       ( )은 210 

각각 건조 지연과 습윤 지연에 해당하는 사상함수,  는 위성 앙각이다. 본 연구에서는 211 

대류층 지연에서 습윤 지연 부붂에 대해서만 붂석을 수행하였고, 습윤 지연은 Natural 212 

Resource Canada에서 운영하는 Canadian Spatial Reference System-Precise Point Positioning 213 

(11)

여기서 Tr, zhd, Tr, zwd은 각각 수직 건조 지연, 수직 습윤 지연이며, 

Mr, dry(E), Mr, wet(E)은 각각 건조 지연과 습윤 지연에 해당하는 사

상함수, E는 위성 앙각이다. 본 연구에서는 대류층 지연에서 습윤 

지연 부분에 대해서만 분석을 수행하였고, 습윤 지연은 Natural 

Resource Canada에서 운영하는 Canadian Spatial Reference 
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지연에 Neill Mapping Function을 곱하여 사용하였다.

4. MEASurEMEnt Error SourcES 
AnALYSIS rESuLtS

4.1 Distribution of Stations and Duration

위성 궤도 및 시계 오차, 전리층 지연, 대류층 지연에 대한 데

이터 처리는 2023년 1월 1일부터 2023년 12월 31일까지 총 1년의 

기간에 대해 이루어졌으며, 공간 이격에 의한 비상관성 오차 및 

선형 모델링 오차 분석을 위해 사용된 기준국 배치 분포는 Fig. 4

와 같이 남북, 동서 방향으로 기선 거리별 경향성을 볼 수 있도록 

구성하였다. 측정치 영역 위성 궤도 오차, 전리층 지연, 대류층 지

연에서 Elevation mask는 모두 10°로 설정하였다.

4.2 Satellite Orbit Error Results

위성 궤도 오차 분석시 위성군별, 궤도 종류별, 세대별로 분

류하기 위해 IGS에서 제공하는 Metadata를 참고하였으며, 

IGS Metadata에서는 각 위성군의 Satellite Vehicle Number 별

로 해당 위성이 포함된 궤도 종류 및 세대 정보 등을 Solution 

INdependent EXchange 형태로 제공한다 (Steigenberger & 

Montenbruck 2022). Table 1은 위성 궤도 오차 분석을 위해 위성

을 궤도 종류별, 세대별로 분류한 것을 도시하였다.

Tables 2와 3은 Table 1에서 분류한 그룹별 2023년 1년 동안의 

위성 위치 오차의 R, T, N 방향에 대한 RMS 및 최댓값을 나타낸

다. Table 2의 결과로부터 GPS는 R, T, N 방향 모두에서 세대별

Fig. 4. Distribution of stations.

Table 1. Satellite classification.

GNSS Orbit type Blocks
GPS
GPS
GPS
GPS

Galileo
BeiDou
BeiDou
BeiDou
BeiDou
BeiDou

QZSS
QZSS

MEO
MEO
MEO
MEO
MEO
MEO
MEO
IGSO
IGSO
GEO
IGSO
GEO

2A, 2RA, 2RB
2RM

2F
3A, 3F
FOC
2M

3M, 3SM
2I

3I, 3SI
2G

1, 2I, 2A
2G
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로 비슷한 값을 가져 정확도에 큰 차이가 없음을 알 수 있으며, 

BeiDou는 2세대보다 3세대에서의 정확도가 상당히 개선된 것을 

확인할 수 있다. 궤도 종류에 따른 차이의 경우, 모든 축방향에 대

해 QZSS, BeiDou GEO 위성들의 위치 오차가 RMS 기준 수 m 수

준의 정확도이며, MEO, IGSO 위성군들과 비교하였을 때 그 차

이가 두드러지게 나타난다. 특히, GEO 위성의 경우 Table 3에서 

확인할 수 있는 것처럼 T 방향에서는 최대 수십 m 수준까지 오차

가 발생한다.

Fig. 5는 Table 1에 분류한 그룹의 서울 기준국에서의 측정치 

영역 위성 궤도 오차 전체 중에서 공간상의 제약으로 일부를 그

래프로 나타낸 것으로 서로 다른 위성별 결과를 각각의 색으로 

표시하였으며, Fig. 6은 Fig. 5에 도시한 그룹을 포함한 모든 그룹

에 대한 측정치 영역 위성 궤도 오차의 월별 RMS 값을 도시한 것

이다. 또한, Table 4에 모든 그룹에 대한 1년 동안의 측정치 영역 

위성 위치 오차의 RMS 및 최댓값의 결과를 요약하였다. Fig. 6에

서 전반적으로 MEO 위성군의 측정치 영역 정확도가 큰 변화 없

이 일정하게 나타나고 있음을 알 수 있다. Table 4로부터 QZSS 

GEO, BeiDou 2세대 위성군의 측정치 영역 궤도 오차는 모두 m 

수준을 가지고 있으며 이들을 제외한 나머지는 그보다 작은 dm 

수준의 오차를 가진다. Fig. 5를 통해 MEO와 IGSO 대비 GEO 위

성에서 측정치 영역 위성 위치 오차가 편향된 형태가 보임을 알 

Fig. 6. Monthly measurement domain satellite orbit errors at SOUL.

Table 2. RMS values of satellite orbit errors.

GNSS Orbit type Blocks
RMS (m)

R T N
GPS
GPS
GPS
GPS

Galileo
BeiDou
BeiDou
BeiDou
BeiDou
BeiDou

QZSS
QZSS

MEO
MEO
MEO
MEO
MEO
MEO
MEO
IGSO
IGSO
GEO
IGSO
GEO

2A, 2RA, 2RB
2RM

2F
3A, 3F
FOC
2M

3M, 3SM
2I

3I, 3SI
2G

1, 2I, 2A
2G

0.14
0.15
0.18
0.13
0.12
1.06
0.08
1.71
0.16
1.90
0.64
1.15

1.10
1.15
1.06
1.12
0.26
1.48
0.36
1.30
0.60
9.43
0.53
2.23

0.40
0.41
0.39
0.45
0.17
0.50
0.33
0.93
0.57
2.12
0.31
3.90

Table 3. Maximum values of satellite orbit errors.

GNSS Orbit type Blocks
MAX (m)

R T N
GPS
GPS
GPS
GPS

Galileo
BeiDou
BeiDou
BeiDou
BeiDou
BeiDou

QZSS
QZSS

MEO
MEO
MEO
MEO
MEO
MEO
MEO
IGSO
IGSO
GEO
IGSO
GEO

2A, 2RA, 2RB
2RM

2F
3A, 3F
FOC
2M

3M, 3SM
2I

3I, 3SI
2G

1, 2I, 2A
2G

1.13
0.95
1.23
0.81
0.93
3.76
0.71
5.22
0.98
6.17
2.82
6.95

7.52
9.43
7.79
8.51
1.87
9.20
3.70

10.48
4.62

35.91
2.83

14.14

4.60
2.14
2.38
2.32
0.97
3.38
2.50
7.75
3.92

16.15
1.33
8.41

Fig. 5. Measurement domain satellite orbit errors at SOUL for GPS, BDS, Galileo and QZSS.

Table 4. Measurement domain satellite orbit errors.

GNSS Orbit type Blocks
R (m)

RMS MAX
GPS
GPS
GPS
GPS

Galileo
BeiDou
BeiDou
BeiDou
BeiDou
BeiDou

QZSS
QZSS

MEO
MEO
MEO
MEO
MEO
MEO
MEO
IGSO
IGSO
GEO
IGSO
GEO

2A, 2RA, 2RB
2RM

2F
3A, 3F
FOC
2M

3M, 3SM
2I

3I, 3SI
2G

1, 2I, 2A
2G

0.20
0.21
0.23
0.22
0.12
1.01
0.10
1.73
0.17
1.99
0.66
1.24

1.81
1.68
1.70
1.79
0.88
3.28
0.99
5.39
1.18
5.82
2.75
7.62
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수 있다.

Figs. 7과 8은 Figs. 1과 2에 표현된 방식과 같이 서울 기준국을 

중심으로 각각 남북, 동서 방향으로 배치된 기준국들에 대해 기

선 거리에 따른 측정치 영역 위성 위치 오차의 공간 이격에 의한 

비상관성 오차 및 선형 모델링 잔여 오차의 RMS 및 최댓값을 나

타낸다. 그리고 Tables 5와 6은 기선거리에 따른 공간 이격에 의

한 비상관성 오차와 모델링 잔여 오차의 선형 적합 계수를 part 

per million (ppm)으로 명시하였다. Table 5에서 공간 이격에 의

한 비상관성 오차의 선형 적합이 2세대 BeiDou GEO 위성에서 

남북, 동서 방향으로 약 2배 정도 차이가 발생하면서 남북, 동서 

방향의 경향성이 서로 다른 것을 확인할 수 있다. MEO, IGSO 위

성군에서는 남북과 동서 방향의 공간 이격에 의한 비상관성 오

Fig. 7. Spatial decorrelation errors of satellite orbit errors.

Fig. 8. Linear modeling residual uncertainty of satellite orbit errors.
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차가 0.01~0.03 ppm 수준으로 거의 동일함을 알 수 있다. 2세대 

BeiDou GEO 같은 경우, 선형 적합 계수가 RMS 기준 남북 방향

으로 약 0.1 ppm, 동서 방향으로 약 0.2 ppm을 가지며, 동서 방향

으로의 공간 이격에 의한 비상관성 오차가 상대적으로 크게 나타

났다. QZSS GEO도 IGSO에 비하여 오차량이 큰 것으로 확인하

였다.

각 오차를 선형 모델링하고 남은 잔여오차의 경우 모든 위성

군에 대해 선형 적합 값이 Table 6에 나타난 것과 같이 남북, 동서 

방향으로 비슷하게 나타나 방향성에 따른 차이는 두드러지지 않

았다. 다만 GEO의 경우 RMS 기준 10-2 ppm 수준으로 여타 위성

의 10-3 ppm에 비해 미세하게 크게 나타났다.

4.3 Satellite Clock Error Results

Figs. 9와 10은 각각 위성 시계 오차 분석 결과를 그래프와 월

별 통계치 형태로 나타내고 있으며, Table 7은 위성 시계 오차

의 RMS 및 최댓값 결과를 표의 형태로 보여준다. Galileo와 GPS 

Block 3A-3F가 위성 시계 정확도가 0.1 ns 수준으로 가장 높은 것

을 확인할 수 있으며, BeiDou의 경우, 3세대 MEO 위성군을 제외

하고는 RMS 기준 2 ns 이상의 시계 정확도를 가지며 다른 GNSS 

위성군에 비해 낮은 정확도를 보인다. 또한 위성 궤도 종류에 따

른 차이도 확인할 수 있는데, GEO 위성의 경우 앞의 측정치 영역 

위성 위치 오차와 유사하게 Fig. 9에서 확인할 수 있는 것처럼 시

계 오차에서 편향된 양상을 가지고 있다. 또한 GPS Block 2F에

는 Cesium, Rubidium 2가지 종류의 원자시계가 있으며, 이 두 시

계에 대한 결과를 Fig. 11에 그래프 형태로 도시하였다. 이를 통해 

Cesium 원자 시계가 Rubidium 원자 시계 보다 다소 성능이 좋지 

Table 5. Linear fitting coefficients for spatial decorrelation errors of satellite 
orbit errors.

GNSS Orbit type Blocks
a0 (mm/km)

North-south East-west
RMS MAX RMS MAX

GPS
GPS
GPS
GPS

Galileo
BeiDou
BeiDou
BeiDou
BeiDou
BeiDou

QZSS
QZSS

MEO
MEO
MEO
MEO
MEO
MEO
MEO
IGSO
IGSO
GEO
IGSO
GEO

2A, 2RA, 2RB
2RM

2F
3A, 3F
FOC
2M

3M, 3SM
2I

3I, 3SI
2G

1, 2I, 2A
2G

0.03
0.03
0.03
0.03

0.008
0.04
0.01
0.02
0.01
0.10
0.01
0.08

0.31
0.22
0.30
0.21
0.05
0.28
0.17
0.17
0.09
0.54
0.04
0.17

0.03
0.03
0.03
0.03

0.007
0.03
0.01
0.03
0.02
0.23
0.01
0.06

0.38
0.23
0.23
0.26
0.05
0.22
0.13
0.24
0.12
0.90
0.07
0.37

Table 6. Linear fitting coefficients for modeling residual uncertainty of 
satellite orbit errors.

GNSS Orbit type Blocks
b0 (mm/km)

North-south East-west
RMS MAX RMS MAX

GPS
GPS
GPS
GPS

Galileo
BeiDou
BeiDou
BeiDou
BeiDou
BeiDou

QZSS
QZSS

MEO
MEO
MEO
MEO
MEO
MEO
MEO
IGSO
IGSO
GEO
IGSO
GEO

2A, 2RA, 2RB
2RM

2F
3A, 3F
FOC
2M

3M, 3SM
2I

3I, 3SI
2G

1, 2I, 2A
2G

0.004
0.004
0.004
0.005
0.001
0.005
0.002
0.005
0.003
0.03

0.002
0.009

0.14
0.05
0.06
0.08
0.02
0.07
0.09
0.05
0.04
0.15

0.009
0.07

0.005
0.006
0.006
0.007
0.002
0.008
0.003
0.005
0.003
0.02

0.001
0.02

0.17
0.05
0.09
0.05
0.03
0.11
0.17
0.08
0.03
0.13

0.008
0.04

Fig. 9. Results of satellite clock errors.

Fig. 10. Monthly satellite clock errors.
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않은 것을 알 수 있다.

4.4 Ionospheric Delay Results

Fig. 12와 Table 8은 제주 기준국에서 1년 동안 GPS 위성군에 

대해 전리층 경사 지연의 변화를 전체 앙각 범위에 대한 값과 세

부 앙각 구간별 값을 각각 그래프와 표로 정리한 것이다. Fig. 12

와 Table 8로부터 위성 앙각이 작아질수록 사상함수의 영향으로 

전리층 경사 지연의 값이 커지는 것을 알 수 있으며, GPS 위성군

에 대해 RMS로 약 10 m 수준, 최대 60 m 정도의 전리층 지연이 

발생할 수 있음을 확인할 수 있다.

Figs. 13과 14는 앞의 위성 궤도 오차와 마찬가지로 서울 기준

국을 중심으로 각각 남북, 동서 방향으로 배치된 기준국들에 대

해 기선 거리에 따른 전리층 지연의 공간 이격에 의한 비상관성 

오차 및 선형 모델링 잔여 오차의 RMS 및 최댓값을 나타내며, 

Tables 9와 10은 이들의 선형 적합 계수를 ppm으로 명시하였다. 

Table 9에서 GPS 위성군에 대한 공간 이격에 의한 비상관성 오차

의 선형 적합 계수가 남북 방향으로 RMS 약 2.7 ppm, 동서 방향

으로 약 1.3 ppm으로 2배 정도 차이가 나며, 모든 위성 앙각에 대

해 남북 방향의 공간이격 오차 선형 적합 계수가 동서보다 큰 것

Table 7 . Satellite clock errors.

GNSS Orbit type Blocks
Clock error (ns)
RMS MAX

GPS
GPS
GPS
GPS

Galileo
BeiDou
BeiDou
BeiDou
BeiDou
BeiDou

QZSS
QZSS

MEO
MEO
MEO
MEO
MEO
MEO
MEO
IGSO
IGSO
GEO
IGSO
GEO

2A, 2RA, 2RB
2RM

2F
3A, 3F
FOC
2M

3M, 3SM
2I

3I, 3SI
2G

1, 2I, 2A
2G

1.10
1.57
1.90
0.59
0.46
2.82
1.44
2.26
2.19
3.02
1.24
1.91

9.41
12.77
22.90
6.65
4.54

19.06
12.39
15.96
11.08
19.45
6.00
9.78

Fig. 11. Satellite clock errors for different clock type of GPS block 2F.

Fig. 13. Spatial decorrelation errors of slant ionospheric delay.

Fig. 12. Slant ionospheric delay at CHJU for L1 frequency.

Table 8 . Slant ionospheric delay results at CHJU for L1 frequency.

Elevation angle (degree)
Slant ionospheric 

delay (m)
RMS MAX

overall
10-20
20-30
30-40
40-50
50-60
60-70
70-80
80-90

9.92
16.31
11.52
8.85
7.25
6.75
5.53
5.58
5.04

62.08
62.08
49.94
38.14
29.17
24.60
20.47
17.46
16.33
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으로 나타났다. 또한, 선형 모델링 잔여 오차의 선형 적합 계수의 

경우에도, 남북 방향으로 RMS 약 0.6 ppm, 동서 방향으로 약 0.5 

ppm으로 공간 이격에 의한 비상관성 오차의 경향과 동일하게 나

타났다.

Fig. 15는 제주 기준국에서 같은 기간 동안 GPS 위성군에 대해 

IPP 지점에서의 전리층 수직 지연의 변화를 그래프로 도시한 것

이며, 그래프 상단에 전체 기간에 대한 RMS 값과 최대값을 표기 

하였다. 경사지연과 비교하였을 때 경사지연은 RMS 기준 약 10 

m, 최대 62 m까지 오차가 발생하는 반면에 수직지연은 사상함수

의 영향이 없어 RMS 기준 약 6 m, 최대 24 m로 거의 절반 이하

의 수준을 보였다. Figs. 16과 17은 전리층 수직 지연의 공간 이격

에 의한 비상관성 오차 및 선형 모델링 잔여 오차의 RMS 및 최대

값을 그래프로 도시한 것이며, Tables 11과 12는 이들의 선형 적합 

계수 결과를 도시한다. 공간 이격에 의한 비상관성 오차 선형 적

합 계수가 남북 방향으로 약 1.8 ppm, 동서 방향으로 0.45 ppm으

로 나타났으며, 선형 모델링 잔여 오차의 선형 적합 계수도 남북 

Fig. 15. Vertical ionospheric delay at CHJU for L1 frequency.

Fig. 14. Linear modeling residual uncertainty of slant ionospheric delay.

Table 9 . Linear fitting coefficients for spatial decorrelation errors of slant 
ionospheric delay.

Elevation angle (degree)
a0 (mm/km)

North-south East-west
RMS MAX RMS MAX

overall
10-20
20-30
30-40
40-50
50-60
60-70
70-80
80-90

2.70
3.79
3.31
2.73
2.26
1.91
1.60
1.82
1.51

25.24
25.24
20.57
15.15
13.18
10.81
10.46
10.06
9.70

1.30
2.16
1.53
1.09
0.72
0.63
0.51
0.46
0.43

11.92
11.92
9.11
6.27
4.73
3.61
2.78
2.21
1.91

Table 10 . Linear fitting coefficients for modeling residual uncertainty of 
slant ionospheric delay.

Elevation angle (degree)
b0  (mm/km)

North-south East-west
RMS MAX RMS MAX

overall
10-20
20-30
30-40
40-50
50-60
60-70
70-80
80-90

0.63
0.67
0.65
0.62
0.66
0.55
0.57
0.61
0.43

5.68
5.68
4.42
3.59
3.52
2.98
2.59
2.47
1.68

0.52
0.78
0.67
0.53
0.41
0.35
0.27
0.31
0.27

4.73
4.73
3.74
3.04
2.47
2.34
2.13
2.18
1.75

Fig. 16. Spatial decorrelation errors of vertical ionospheric delay.

Fig. 17. Linear modeling residual uncertainty of vertical ionospheric delay.
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방향이 동서보다 상대적으로 큰 값을 가지는 것으로 확인하였다.

또한, Fig. 12를 보면 계절에 따라 전리층 활동이 상대적으로 활

발한 시기와 상대적으로 작은 시기가 있는 것을 확인할 수 있는

데, 이와 비슷한 맥락으로 시간대에 따라 낮시간과 밤시간에서의 

전리층 활동의 상대적인 차이에 의한 전리층 지연 선형적합 계수

의 변화가 있을 것으로 예상할 수 있다. Figs. 18과 19는 전리층 활

동이 상대적으로 활발한 2-4월, 상대적으로 작은 6-8월 기간 동

안 전리층 지연의 공간 이격에 의한 비상관성 오차 및 선형 모델

링 잔여 오차의 RMS 및 최댓값을 나타내며, Figs. 20과 21은 낮

시간과 밤시간에 대한 결과를 나타낸다. 그리고 이들의 선형적합 

계수의 결과들을 Tables 13과 14에 요약하였다. Figs. 18과 19로부

터 전리층 활동이 상대적으로 활발한 시기에 남북, 동서 방향으

로의 공간 이격에 의한 비상관성 오차 및 선형 모델링 특성의 차

이가 상대적으로 활동이 작은 시기에 비해 두드러지게 크게 나타

나는 것을 확인할 수 있다. 마찬가지로 Figs. 20과 21에서 낮시간

과 밤시간의 결과의 차이도 유사한 양상을 보인다. Table 13에서 

공간 이격에 의한 비상관성 오차 선형 적합 계수가 모든 기간에 

대해 RMS 값으로 남북 방향이 동서 방향 보다 약 2배 정도 큰 값

을 가지는 것을 확인할 수 있다. 이를 시간대별로 나누어서 보면 

2-4월, 낮시간의 남북 방향에서의 공간 이격에 의한 비상관성 오

차 선형 적합 계수가 RMS 값으로 약 3 ppm, 동서 방향으로 약 1.5 

ppm을 나타내고, 6-8월, 밤시간의 남북 방향에서는 약 2 ppm, 동

서 방향에서 약 1 ppm을 가지면서 모두 전리층 활동이 상대적으

로 활발한 시기에 공간 이격에 의한 비상관성 오차가 더 커지는 

것을 확인할 수 있다. 이는 모델링 잔여 오차의 선형 적합 계수에

서도 확인할 수 있다.

따라서, 전리층 활동에 직접적인 영향을 주는 위도 변화 방향

인 남북 방향의 차이와 전리층 활동이 활발한 시기에 상대적으로 

큰 공간 비상관성을 야기할 뿐 아니라, GNSS 전리층 지연의 선

형 모델링 특성도 저하시키는 것으로 파악된다.

4.5 Tropospheric Delay Results

Figs. 22와 23은 서울 기준국에서 대류층 수직 습윤 지연 및 위

Table 11 . Linear fitting coefficients for spatial decorrelation errors of 
vertical ionospheric delay.

Elevation angle (degree)
a0 (mm/km)

North-south East-west
RMS MAX RMS MAX

overall 1.80 10.92 0.45 3.98

Table 12 . Linear fitting coefficients for modeling residual uncertainty of 
vertical ionospheric delay.

Elevation angle (degree)
b0 (mm/km)

North-south East-west
RMS MAX RMS MAX

overall 0.42 2.54 0.32 2.37

Fig. 18. Spatial decorrelation errors of slant ionospheric delay for specific durations.

Fig. 19. Linear modeling residual uncertainty of slant ionospheric delay for specific durations.
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Fig. 20. Spatial decorrelation errors of slant ionospheric delay for daytime and nighttime.

Fig. 21. Linear modeling residual uncertainty of slant ionospheric delay for daytime and nighttime.

Table 13 . Linear fitting coefficients for spatial decorrelation errors of slant 
ionospheric delay for specific durations.

Duration
a0 (mm/km)

North-south East-west
RMS MAX RMS MAX

Feb-Apr
Jun-Aug
Daytime

Nighttime

3.38
2.08
3.46
1.61

25.24
14.60
25.24
20.95

1.58
1.14
1.47
0.88

11.86
7.74

11.92
9.26

Table 14 . Linear fitting coefficients for modeling residual uncertainty of 
slant ionospheric delay for specific durations.

Duration
b0 (mm/km)

North-south East-west
RMS MAX RMS MAX

Feb-Apr
Jun-Aug
Daytime

Nighttime

0.81
0.37
0.79
0.43

4.84
2.99
5.68
4.80

0.63
0.43
0.66
0.31

4.73
3.04
4.73
4.03

Fig. 22. Zenith tropospheric wet delay at SOUL.

Fig. 23. Slant tropospheric wet delay at SOUL.
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성 앙각별 경사 습윤 지연의 결과를 그래프로 각각 도시한 것이

다. 그래프를 통해 습윤 지연이 7, 8월에 상대적으로 큰 값을 가

지고, 전후로 줄어드는 양상을 확인할 수 있다. Table 15는 대류

층 습윤 지연의 RMS 및 최댓값을 표로 나타낸 것이다. 위성 앙각

의 범위가 20°~50°인 구간에서 대류층 지연은 RMS 약 20 cm~40 

cm 값을 가지며, 최대 2.5 m까지도 오차가 발생할 수 있다. Figs. 

24와 25는 기선 거리에 따른 대류층 습윤 지연의 공간 이격에 의

한 비상관성 오차 및 선형 모델링 잔여 오차의 RMS 및 최댓값을 

그래프로 나타내며, Tables 16과 17은 대류층 습윤 지연에 대한 기

선거리에 따른 공간이격 오차와 모델링 잔여 오차의 선형 적합 

계수를 도시한다. Tables 16과 17에서 대류층 습윤 지연은 전 구간

에 대해 0.1 ppm인 같은 차수의 공간 이격에 의한 비상관성 오차 

및 모델링 잔여 오차의 선형 적합 계수를 가지며, 그래프와 표에

서 모두 동서 방향과 남북 방향의 공간 이격에 의한 비상관성 오

차의 차이 또는 모델링 잔여 오차의 경향성 차이가 거의 동일하

다는 것을 알 수 있다. 특히, 공간 이격에 의한 비상관성 오차와 

모델링 잔여오차 모두 RMS로 0.1 ppm 수준으로 유사하므로 선

형 모델링의 효과가 크지 않음을 확인할 수 있다.

Table 15 . Tropospheric wet delay results at SOUL.

Elevation angle (degree)
Tropospheric wet delay (m)

RMS MAX
Zenith
10-20
20-30
30-40
40-50
50-60
60-70
70-80
80-90

0.17
0.68
0.40
0.29
0.24
0.20
0.18
0.17
0.17

0.46
2.51
1.29
0.90
0.69
0.58
0.52
0.47
0.46

Fig. 24. Spatial decorrelation errors of tropospheric wet delay.

Fig. 25. Linear modeling residual uncertainty of tropospheric wet delay.

Table 16 . Linear fitting coefficients for spatial decorrelation errors of 
tropospheric wet delay.

Elevation angle (degree)
a0 (mm/km)

North-south East-west
RMS MAX RMS MAX

Zenith
10-20
20-30
30-40
40-50
50-60
60-70
70-80
80-90

0.15
0.65
0.37
0.27
0.21
0.19
0.17
0.16
0.15

0.74
4.49
2.20
1.49
1.12
0.97
0.84
0.78
0.73

0.12
0.56
0.30
0.21
0.17
0.14
0.13
0.12
0.12

0.74
4.44
2.25
1.51
1.14
0.97
0.83
0.76
0.73
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5. concLuSIonS

이 논문에서는 GNSS 측정치 오차 성분 중에서 위성 궤도 오

차, 위성 시계 오차, 전리층 지연 및 대류층 지연의 1년 동안의 기

간에 대해 분석을 수행하였고, 분석한 데이터를 바탕으로 서울 

기준국을 중심으로 각각 남북, 동서 방향으로 배치된 기준국들에 

대해 각 오차 성분별 공간 이격에 의한 비상관성 오차, 선형 모델

링 잔여 오차 특성을 1차 선형 적합의 계수 형태로 도시하였다.

측정치 영역의 위성 궤도 오차에서는 GEO 위성에 대해 오차

가 다소 편향된 형태로 나타나는 것을 확인할 수 있으며, 오차 수

준 또한 MEO나 IGSO 보다 GEO에서 가장 크게 나타나는 것을 

확인할 수 있었다. 이는 기준국에서 관측할 때 정지한 것처럼 보

이는 GEO 위성의 특성상 다른 궤도 형태보다 추정 성능이 좋지 

않고 추정된 궤도 요소가 편향된 값을 가지는 것이 원인으로 추

정된다.

위성 시계 오차에서 Galileo 시계성능이 가장 좋은 것으로 나

타났으며, GPS는 가장 최신 세대인 Block 3의 위성 시계 성능이 

앞 세대들에 비해 가장 좋은 것으로 나타났다. 특히 GPS Block 

2F는 Cesium, Rubidium 2가지 원자 시계에 대해 Cesium 원자 시

계가 상대적으로 안정적이지 못한 성능을 보여줌으로써 같은 세

대의 위성에서도 시계 종류에 따른 성능 차이가 있을 수 있음을 

확인하였다. 그리고 위성 궤도 오차와 마찬가지로 시계 오차 또

한 GEO 위성에서 다소 편향된 형태의 오차를 가지는 것을 확인

할 수 있으며, 이는 편향된 GEO 위성 위치가 위성 시계 추정 성

능에도 영향을 미치기 때문으로 파악된다.

전반적으로 위성 궤도 오차, 대류층 습윤 지연의 경우, 남북, 

동서 방향에 따른 공간이격 오차의 특성이 두드러지게 나타나지

는 않았으나, 전리층 지연의 경우 남북 방향으로의 공간이격 오

차가 동서 방향보다 상대적으로 크게 나타남을 확인하였고, 대류

층의 경우 선형 모델링의 효과가 크지 않음을 알 수 있다.

이 논문에서 기선 거리에 따른 오차 성분별 공간 이격에 의한 

비상관성 오차, 선형 모델링 잔여 오차 특성을 분석함으로써 이

를 향후 보정정보 제공 서비스 네트워크의 크기를 결정하는 작업

에 활용할 수 있을 것으로 기대한다.
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