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1. Introduction

달은 미래 유인 화성 탐사 및 심우주 탐사의 중간 거점으로써 

주목받고 있으며, 향후 10년간 400건 이상의 달 관련 임무가 예상

되고 있다 (ISECG 2024, Kawade & Christodoulopoulou 2024). 

이처럼 급격히 증가하는 임무들의 수요에 맞춰 안정적인 임무 

수행과 성공을 위한 달에서의 Position, Navigation, and Timing 

(PNT) 서비스 제공의 중요성도 함께 증가하고 있다. 현재까지 

오랜 기간 사용된 가장 보편적인 심우주 항법 기술로는 지상 안

테나와의 양방향 통신 기반으로 위치를 결정하는 Deep Space 

Network (DSN)이며, 후처리 과정을 통해 수 m 수준의 위치 정확

도를 가지는 것으로 알려져 있다 (Delépaut et al. 2022). 하지만 

다중 GNSS 위성군 측정치를 활용한 EKF 기반 달 위성 궤도 결정 시뮬레이션
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ABSTRACT

The Moon is increasingly recognized as a strategic waypoint for future Mars and deep space missions and this is driving 

demand for reliable Position, Navigation, and Timing (PNT) services. Traditional reliance on the Deep Space Network (DSN) 

provides high post-processed accuracy but limited real-time performance and may not scale with rising mission numbers. To 

address this, space agencies are exploring Global Navigation Satellite System (GNSS)-based and dedicated lunar navigation 

systems. Recent demonstrations, such as the Lunar GNSS Receiver Experiment (LuGRE) mission, have validated GNSS 

positioning at the Moon with kilometer-level accuracy. This study extends these efforts by simulating lunar orbit determination 

using multi-GNSS constellations. An Extended Kalman Filter (EKF) approach, integrating GNSS observations with orbital 

dynamics, is employed. The simulation results show significantly improved position accuracy and underscore EKF’s potential 

for future lunar navigation systems.
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앞으로 계속 증가하는 임무 수요를 인프라 공급이 따라가지 못할 

것으로 전망하고 있으며, 수 m 수준의 정확도는 후처리로만 가능

할 뿐, 실시간으로 처리를 하는 경우 위치 오차는 수 km 수준으로 

떨어지게 된다 (Giordano et al. 2021a, 2021b).

전세계적으로 National Aeronautics and Space Administration 

(NASA), European Space Agency (ESA) 그리고 Japan 

Aerospace Exploration Agency (JAXA)와 같은 주요 우주국들은 

달에서의 안정적인 항법 서비스 제공을 위한 계획을 수립하고 있

으며, 지구 Global Navigation Satellite System (GNSS) 항법 신호

를 달에서 획득하여 사용하는 방법과 지구 GNSS와 같이 달에서 

독자적으로 운영할 수 있는 위성 항법 시스템을 구축하고자 하

는 방법에 대해 활발히 연구하고 있다. GNSS를 달 임무에서 활
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용하는 것은 기존 존재하는 시스템을 활용하는 것이므로 시스템 

구성이 비교적 단순하고 큰 수정 없이 사용할 수 있기 때문에 운

영 복잡성과 비용 절감 측면에서 장점이 있는 것으로 여겨진다 

(Giordano et al. 2021b). 또한 NASA Artemis 프로그램의 일환으

로 NASA는 달에서 통신과 항법 서비스 제공을 위한 인프라 체

계 이른바 LunaNet을 제안하고 이를 구축하기 위해 노력하고 있

다 (Israel et al. 2020). 그리고 미래에 LunaNet에 참여하게 될 여

러 서비스 제공자들 사이의 상호운영성을 보장하기 위해 NASA, 

ESA, JAXA 주도하에 LunaNet Interoperability Specification과 

같이 LunaNet 통신, 항법 서비스와 관련 표준을 명시하는 기술 

문서 작성을 지속하고 있다 (Giordano et al. 2023, Dafesh et al. 

2025).

이러한 과정 속에서 2025년 2월 NASA의 Commercial Lunar 

Payload Service 프로그램의 일환으로 Firefly사의 Blue Ghost 

Mission 1 탑재체로 선정된 Lunar GNSS Receiver Experiment 

(LuGRE) 수신기가 최초로 달에서 지구 GPS, Galileo 신호를 수

신하여 위치 결정까지 성공하였다 (ASI 2025). 명확한 궤도 결

정 방식이 설명되지는 않았지만 위치 정확도는 약 1.5 km 정도로 

나온 것으로 확인이 되었다. 이는 GPS, Galileo 측정치로 Least 

square 기반 단독 측위를 수행했을 때 수 km 위치 오차가 도출된 

다른 시뮬레이션 결과와 일맥상통한다 (Capuano et al. 2016).

본 논문에서는 GPS, Galileo 위성군만 고려한 기존 연구와 

대비해서 현존하는 모든 위성군을 달 위성 궤도 결정에 활용하

는 시뮬레이션 구성 방식에 대해 구체적으로 논의한다. 그리고 

GNSS 측정치를 활용한 궤도 결정에서 지구와 달 사이의 편향된 

기하학적 분포로 인해 측정치의 작은 오차 성분도 위치 정확도에 

큰 영향을 줄 수 있는 Least square 기반 측정치 단독 측위 방식 

대신에 측정치 모델과 위성 궤도 동역학 모델을 결합한 Extended 

Kalman Filter (EKF) 방식으로 궤도 결정 시뮬레이션을 진행하였

다. EKF 기반 궤도 결정으로 수 km 오차 수준인 LuGRE 결과 대

비 크게 향상된 위치 정확도를 얻었다.

2. SATELLITE VISIBILITY ASSESSMENT

2.1 Link Budget Calculation

궤도 결정을 위한 지구 GNSS 위성 측정치 생성을 하려면 우

선 달 궤도에 위치한 위성에서 가시 GNSS 위성을 판별할 필요가 

있다. Fig. 1과 같이 지구와 달 사이는 약 400,000 km 떨어져 있

어 지구 GNSS 위성 신호가 모두 같은 방향에서 도달하게 되며, 

Main lobe에 해당하는 강한 신호는 대부분 지구에 가려지고 일부 

main lobe 신호와 상대적으로 세기가 약한 Side lobe 영역의 신

호가 달 위성에 도달할 수 있다. 시뮬레이션 측정치 생성에서 가

시 위성 판별을 위해 link budget 수식으로부터 위성 신호의 반송

파 대 잡음비를 계산하여 활용하며, Eq. (1)과 같다 (Parker et al. 

2022).

Least square 기반 단독 측위를 수행했을 때 수 km 위치 오차가 도출된 다른 시뮬레이션 

결과와 일맥상통핚다 (Capuano et al. 2016). 

본 논문에서는 GPS, Galileo 위성굮맊 고려핚 기졲 연구와 대비해서 현졲하는 모듞 

위성굮을 달 위성 궤도 결정에 홗용하는 시뮬레이션 구성 방식에 대해 구체적으로 

논의핚다. 그리고 GNSS 측정치를 홗용핚 궤도 결정에서 지구와 달 사이의 편향된 

기하학적 분포로 인해 측정치의 작은 오차 성분도 위치 정확도에 큰 영향을 줄 수 있는 

Least square 기반 측정치 단독 측위 방식 대싞에 측정치 모델과 위성 궤도 동역학 모델을 

결합핚 Extended Kalman Filter (EKF) 방식으로 궤도 결정 시뮬레이션을 짂행하였다. EKF 

기반 궤도 결정으로 수 km 오차 수준인 LuGRE 결과 대비 크게 향상된 위치 정확도를 

얻었다. 
 
2. SATELLITE VISIBILITY ASSESSMENT 
 
2.1 Link Budget Calculation 
 
궤도 결정을 위핚 지구 GNSS 위성 측정치 생성을 하려면 우선 달 궤도에 위치핚 

위성에서 가시 GNSS 위성을 판별핛 필요가 있다. Fig. 1과 같이 지구와 달 사이는 약 

400,000 km 떨어져 있어 지구 GNSS 위성 싞호가 모두 같은 방향에서 도달하게 되며, Main 

lobe에 해당하는 강핚 싞호는 대부분 지구에 가려지고 일부 main lobe 싞호와 상대적으로 

세기가 약핚 Side lobe 영역의 싞호가 달 위성에 도달핛 수 있다. 시뮬레이션 측정치 

생성에서 가시 위성 판별을 위해 link budget 수식으로부터 위성 싞호의 반송파 대 

잡음비를 계산하여 홗용하며, Eq. (1)과 같다 (Parker et al. 2022). 
 

 
  

      (   )    (   )       (     )       (   
  
)     ( )  

 
여기서   ,   (   ),   (   )는 각각 GNSS 위성의 싞호 출력 세기와 싞호의 시선 방향 

벡터가 GNSS 앆테나 그리고 수싞기 앆테나와 이루는 각도에 따른 앆테나 이득이다. 

   는 시선 방향 벡터가 앆테나 좌표축과 이루는 방위각과 Off-boresight angle이다. Off-

boresight angle은 앆테나가 지향하는 쪽 방향의 축과 시선 방향 벡터가 이루는 각도이다. 

    는 GNSS 위성 앆테나와 수싞기 앆테나 사이의 기하학적인 거리와   주파수 싞호의 

파장 길이이다.       는 볼츠맊 상수와 system noise temperature이며, system noise 

temperature는 Eq. (2)와 같이 싞호를 수싞하는 앆테나와 수싞기의 noise temperature의 

(1)

여기서 PT, GT (φ,θ), GR (φ,θ)는 각각 GNSS 위성의 신호 출력 세기

와 신호의 시선 방향 벡터가 GNSS 안테나 그리고 수신기 안테나

와 이루는 각도에 따른 안테나 이득이다. φ,θ는 시선 방향 벡터가 

안테나 좌표축과 이루는 방위각과 Off-boresight angle이다. 

Off-boresight angle은 안테나가 지향하는 쪽 방향의 축과 시선 

방향 벡터가 이루는 각도이다. d,λf는 GNSS 위성 안테나와 수신

기 안테나 사이의 기하학적인 거리와 f 주파수 신호의 파장 길이

이다. k,Tsys는 볼츠만 상수와 system noise temperature이며, 

system noise temperature는 Eq. (2)와 같이 신호를 수신하는 안

테나와 수신기의 noise temperature의 합으로 나타난다 

(Popescu 2017, Donaldson et al. 2020).합으로 나타난다 (Popescu 2017, Donaldson et al. 2020). 
 

             ( )  
 
여기서   은 polarization losses, receiver implementation losses 등을 포함핚 마짂이다. 

Link budget을 계산하여 가시 위성을 판단핛 때 기하학적 제약조건, 싞호 세기, 위성의 

상대적인 자세 그리고 싞호 복조 이렇게 네가지 사항을 고려하였다. 기하학적 제약조건은 

싞호가 지구나 달에 의해 물리적으로 차폐되지는 않는지 판단하고, 싞호 세기는 link 

budget으로 계산된 싞호의 세기가 수싞기가 감지핛 수 있는 최소 수싞 세기인지를 

판단핚다. 그리고 싞호가 단순히 다른 행성에 의해 차폐되는 경우 외에도 지구 GNSS 

위성의 송출 앆테나와 달 위성의 수싞 앆테나가 지향하는 상대적인 방향에 따라 앆테나 

이득 패턴이 다르므로 위성 자세에 따른 앆테나 이득 패턴의 영향도 link budget 계산에서 

고려해야 핚다. 마지막으로 GNSS 위성 싞호로부터 위치 결정을 수행하기 위해서는 

싞호를 송출하는 위성에 대핚 Clock & Ephemeris Data (CED)를 최소핚 가지고 있어야 하며 

이를 항법 싞호로부터 직접 복조 하여 얻는 상황을 고려핚다. 본 논문에서 시뮬레이션시 

고려핚 위성굮과 위성굮별 싞호 종류는 Table 1과 같다. 
 
2.2 Signal Strength 
 

  와   의 합을 Equivalent Isotropic Radiated Power (EIPR)라고 정의하며, EIRP는 

GNSS 위성에서 송출된 싞호의 세기와 관렦된 값이다. GPS, Galileo, QZSS 위성굮은 

EIRP와 관렦핚 정보를 공식적으로 공개하고 있다 (Marquis & Reigh 2015, Cabinet Office 
2023, Menzione et al. 2024). 

GPS Block IIR, IIR-M, III는 록히드 마틴사에서 제작하였으며, 해당 위성굮에 대핚 

앆테나 이득 패턴 정보를 젂체 Off-boresight angle 영역에 걸쳐 제공하지맊 보잉사에서 

제작핚 GPS Block IIF 위성굮에 대핚 앆테나 이득 패턴 정보는 제핚된 영역의 일부 Off-

boresight angle에 대해서맊 제공된다 (Navigation Center 2022). NASA에서는 GPS L1에 

대핚 앆테나 이득 패턴 복원 프로젝트인 Antenna Characterization Experiment (ACE)를 

짂행핚바 있으며, GPS Block IIF 위성굮까지 젂체 Off-boresight angle 영역에 대핚 앆테나 

이득 패턴 정보를 제공핚다 (Donaldson et al. 2020). L5 싞호의 경우, GPS Block III는 L1과 

마찪가지로 젂체 Off-boresight angle 영역에 대해 정보가 공개되어 있으며, GPS Block 

IIF의 경우에는 L1 앆테나 이득 패턴 정보 스케일링을 통해 홗용핛 수 있다 (Delépaut et al. 

2020). Figs. 2와 3은 각각 GPS Block IIR, IIR-M L1 앆테나 이득 패턴과 GPS Block III L1/L5 

(2)

여기서 LM은 polarization losses, receiver implementation losses 

등을 포함한 마진이다.

Link budget을 계산하여 가시 위성을 판단할 때 기하학적 제

약조건, 신호 세기, 위성의 상대적인 자세 그리고 신호 복조 이렇

게 네가지 사항을 고려하였다. 기하학적 제약조건은 신호가 지구

나 달에 의해 물리적으로 차폐되지는 않는지 판단하고, 신호 세

기는 link budget으로 계산된 신호의 세기가 수신기가 감지할 수 

있는 최소 수신 세기인지를 판단한다. 그리고 신호가 단순히 다

Table 1.  Considered constellations and signal types.

System Signal 1 Signal 2
GPS
GLONASS
Galileo
BDS
QZSS
IRNSS

L1CA
G1CA
E1-B
B1I
L1CA
L5-SPS

L5-I
G2CA
E5a-I
B3I
L5-I
-

Fig. 1.  GNSS-Lunar satellite relative geometry and visibility.
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른 행성에 의해 차폐되는 경우 외에도 지구 GNSS 위성의 송출 

안테나와 달 위성의 수신 안테나가 지향하는 상대적인 방향에 따

라 안테나 이득 패턴이 다르므로 위성 자세에 따른 안테나 이득 

패턴의 영향도 link budget 계산에서 고려해야 한다. 마지막으로 

GNSS 위성 신호로부터 위치 결정을 수행하기 위해서는 신호를 

송출하는 위성에 대한 Clock & Ephemeris Data (CED)를 최소한 

가지고 있어야 하며 이를 항법 신호로부터 직접 복조 하여 얻는 

상황을 고려한다. 본 논문에서 시뮬레이션 시 고려한 위성군과 

위성군별 신호 종류는 Table 1과 같다.

2.2 Signal Strength

PT와 GT의 합을 Equivalent Isotropic Radiated Power (EIPR)라

고 정의하며, EIRP는 GNSS 위성에서 송출된 신호의 세기와 관

련된 값이다. GPS, Galileo, QZSS 위성군은 EIRP와 관련한 정보

를 공식적으로 공개하고 있다 (Marquis & Reigh 2015, Cabinet 

Office 2023, Menzione et al. 2024).

GPS Block IIR, IIR-M, III는 록히드 마틴사에서 제작하였으며, 

해당 위성군에 대한 안테나 이득 패턴 정보를 전체 Off-boresight 

angle 영역에 걸쳐 제공하지만 보잉사에서 제작한 GPS Block 

IIF 위성군에 대한 안테나 이득 패턴 정보는 제한된 영역의 일부 

Off-boresight angle에 대해서만 제공된다 (Navigation Center 

2022). NASA에서는 GPS L1에 대한 안테나 이득 패턴 복원 프로

젝트인 Antenna Characterization Experiment (ACE)를 진행한

바 있으며, GPS Block IIF 위성군까지 전체 Off-boresight angle 

영역에 대한 안테나 이득 패턴 정보를 제공한다 (Donaldson et 

al. 2020). L5 신호의 경우, GPS Block III는 L1과 마찬가지로 전체 

Off-boresight angle 영역에 대해 정보가 공개되어 있으며, GPS 

Block IIF의 경우에는 L1 안테나 이득 패턴 정보 스케일링을 통

해 활용할 수 있다 (Delépaut et al. 2020). Figs. 2와 3은 각각 GPS 

Block IIR, IIR-M L1 안테나 이득 패턴과 GPS Block III L1/L5 안

테나 이득 패턴을 시각화한 것이다.

GPS 위성군별 PT 값은 ACE 프로젝트나 다른 달 위성 궤

도 결정 시뮬레이션 연구에서 사용한 값들을 참조할 수 있다 

(Winternitz et al. 2019, Donaldson et al. 2020, Parker et al. 

2022). 본 논문에서 GPS L1CA 신호의 출력 값은 실제 지상 안테

나에서 측정한 반송파 대 잡음비로부터 위성별로 도출한 연구 

결과를 활용한다 (Wang et al. 2018). Wang et al. (2018)은 GPS 

Block IIR부터 IIF까지 L1CA 신호에 대한 PT 값을 측정하였으

며, 각 GPS 위성군별 평균값을 시뮬레이션에서 적용하였다. 이

때 GPS Block III의 신호 출력 세기는 GPS Block IIR-M과 동일

하다고 가정하였다. L5 신호 출력의 경우 GPS Interface Control 

Document (ICD)에서 L5-I 신호의 최소 수신 세기를 L1CA 보다 

GPS Block IIF는 0.6 dBW 높게 그리고 GPS Block III는 1.5 dBW 

높게 명시하고 있으므로 해당 차이만큼 더해진 값을 출력 신호 

세기로 사용한다 (SAIC 2022).

Galileo는 Full Operational Capability (FOC) 위성군에 대한 

EIRP 패턴 정보가 각 측정치 주파수 대역에 대해 공개되어 있다 

(Menzione et al. 2024). Fig. 4는 Galileo E1과 E5a 신호에 대한 

EIRP 패턴 정보를 시각화한 것이다. 또한 E1, E5a 신호의 E1-B 신

호와 E5a-I 측정치 신호는 각각의 전체 신호 출력 세기에서 50%

에 해당하는 Power sharing으로 인한 신호 손실을 고려해야 한다 

Fig. 2.  GPS Block IIR, IIR-M L1 antenna gain pattern.

Fig. 3.  GPS Block III L1/L5 antenna gain pattern.
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(Teunissen & Montenbruck 2017).

QZSS는 GPS와 유사하게 안테나 이득 패턴 정보를 공개하

고 있다 (Cabinet Office 2023). Fig. 5는 QZSS L1과 L5 신호의 

안테나 이득 패턴을 나타낸다. QZSS 위성의 L1CA 신호 출력 

세기는 QZSS 기반 Geostationary Earth Orbit (GEO) 궤도 결

정 시뮬레이션 연구에서 사용된 값을 참조하였다 (Nakajima & 

Yamamoto 2024). GPS, Galileo, QZSS를 제외한 나머지 위성군

에 대한 EIRP 관련 시뮬레이션 설정 파라미터는 위성 궤도 형상

에 따라 GPS, QZSS 위성군의 데이터를 활용하였다. GLONASS

의 위성 신호 출력 세기와 안테나 이득 정보는 GPS Block III 정

보를 활용하였고 BDS 위성군의 신호 출력 세기는 BDS3 Medium 

Earth Orbit (MEO) 위성의 B3I 신호 출력 세기를 일괄적으로 

적용하였다 (Wang et al. 2022). BDS 위성군은 MEO, Inclined 

Geosynchronous Orbit (IGSO), GEO로 구성되어 있으므로 MEO

는 GPS Block III, IGSO와 GEO는 QZSS Block II와 Block III 위

성 안테나 정보를 각각 활용하였다. 마지막으로 IRNSS의 출력세

기는 QZSS L1CA와 동일하다고 가정하였으며, IRNSS는 IGSO와 

GEO로 구성되어 BDS와 마찬가지로 안테나 이득 정보는 QZSS 

Block II와 Block III 정보를 각각 활용하였다. 상세한 내용은 

Tables 2와 3에 정리하였다.

2.3 Satellite Attitude

지구 GNSS 위성의 위성 자세 모델은 일반적으로 Yaw-

steering 자세 모델과 Orbit-normal으로 분류된다 (Montenbruck 

et al. 2015). Yaw-steering 자세 모델은 Fig. 6과 같이 GNSS 위

성의 방송용 안테나가 항상 지구 중심을 향한 상태로 안테나 

Fig. 4.  Galileo FOC E1/E5a EIRP.

Fig. 5.  QZSS L1/L5 antenna gain pattern.

Table 2.  Signal transmission power per signal.

System Signal 1
Power
(dBW)

Power share
(dBW)

Signal 2
Power
(dBW)

Power share
(dBW)

Note

GPS
GLONASS
Galileo
BDS
QZSS
IRNSS

L1CA
G1CA
E1-B
B1I
L1CA
L5-SPS

16.53
16.53
EIRP
15
14.1
14.1

0
0
3
0
0
0

L5-I
G2CA
E5a-I
B3I
L5-I
-

18.03
18.03
EIRP
15
15.6
-

0
0
3
0
0
-

GPS Block III
GPS Block III
FOC
BDS3
-
QZSS L1CA

Table 3.  Antenna gain pattern per signal.

System Signal 1 ANT Signal 2 ANT Note
GPS
GLONASS
Galileo
BDS MEO
BDS IGSO
BDS GEO
QZSS
IRNSS

L1CA
G1CA
E1-B
B1I
B1I
B1I
L1CA
L5-SPS

GPS L1
GPS L1
EIRP
GPS L1
QZSS L1
QZSS L1
QZSS L1
QZSS L5

L5-I
G2CA
E5a-I
B3I
B3I
B3I
L5-I
-

GPS L5
GPS L5
EIRP
GPS L5
QZSS L5
QZSS L5
QZSS L5
-

GPS Block III
GPS Block III
FOC
GPS Block III
QZSS Block II & III
QZSS Block II & III
QZSS Block II & III
QZSS Block II & III



Sungik Kim et al.   EKF Based Lunar Orbit Determination Using GNSS  245

http://www.ipnt.or.kr

Boresight 방향을 회전축으로 회전하는 자세 모델이다. Yaw-

steering 자세 모델에 있는 위성은 태양 전지판의 회전축이 태양 

방향과 수직이 되도록 안테나 Boresight 방향에 대해 회전한다. 

International GNSS Service (IGS)에서 정의하는 위성 동체 좌표

계는 Z축을 안테나 Boresight 방향, Y축을 위성 태양 전지판의 회

전축으로 정의한다 (Montenbruck et al. 2015). Yaw-steering 자

세 모델은 일반적으로 MEO, IGSO 위성에서 평상시 자세 모델로 

사용한다. 또한 태양이 가려지는 특수한 상황에서는 위성별로 특

별한 기동을 수행하는데, 본 논문에서는 모든 MEO, IGSO 위성

은 Yaw-steering 자세 모델을 유지한다고 가정하였다.

 Orbit-normal 자세 모델은 태양의 위치와 상관없이 IGS에서 

정의하는 위성 동체의 좌표계상 Y축이 위성 궤도면과 항상 수직

인 상태로 고정되어 있다. 일반적으로 GEO 위성이 해당 자세 모

델을 사용하므로, 본 논문에서도 GEO 위성은 orbit-normal 자세 

모델을 적용하였다.

달 환경에서 지구 GNSS 신호를 활용하는 방안에 대해 분석하

는 많은 문헌에서 GNSS 신호 수신 안테나를 항상 지구 중심을 

향하는 상황을 가정한다 (Winternitz et al. 2019, Delépaut et al. 

2020, Giordano et al. 2021b). 지구 GNSS 신호 가용성을 확인하

고 정확한 위치 결정을 수행하는 목적으로는 안테나가 항상 지구 

중심을 향하는 것이 가장 적합하다. 하지만 지구 GNSS 위성과 같

이 달 위성이 항법 위성으로 역할을 수행한다면 앞서 설명한 두

가지 자세 모델과 유사한 자세 모델을 가질 가능성이 있으며, 이

경우 GNSS 안테나가 항상 지구 중심을 향하는 것은 제한이 있

을 수 있다. 본 논문에서는 지구 GNSS 가시성 확보와 달 위성 항

법 서비스 제공이라는 두가지 측면을 고려하여, 지구 GNSS 위성

의 Yaw-steering 자세 모델과 유사한 자세 모델을 정의하여 시뮬

레이션에 적용하였다. Fig. 6에서 지구 위성의 Yaw-steering 자세 

모델의 경우, 위성 동체 X 축의 + 방향이 YZ 평면을 기준으로 태

양이 있는 방향으로 향하게 되는 것을 확인할 수 있다. 이러한 특

성에서 착안하여 태양 대신 지구 방향과 위성 동체의 Y축이 수직

이 되도록 하는 Yaw-steering 자세 모델을 정의하였고 Eqs. (3-5)

와 같다.

2.3 Satellite Attitude 
 
지구 GNSS 위성의 위성 자세 모델은 일반적으로 Yaw-steering 자세 모델과 Orbit-

normal으로 분류된다 (Montenbruck et al. 2015). Yaw-steering 자세 모델은 Fig. 6과 같이 

GNSS 위성의 방송용 앆테나가 항상 지구 중심을 향핚 상태로 앆테나 Boresight 방향을 

회젂축으로 회젂하는 자세 모델이다. Yaw-steering 자세 모델에 있는 위성은 태양 

젂지판의 회젂축이 태양 방향과 수직이 되도록 앆테나 Boresight 방향에 대해 회젂핚다. 

International GNSS Service (IGS)에서 정의하는 위성 동체 좌표계는 Z축을 앆테나 Boresight 

방향, Y 축을 위성 태양 젂지판의 회젂축으로 정의핚다 (Montenbruck et al. 2015). Yaw-

steering 자세 모델은 일반적으로 MEO, IGSO 위성에서 평상시 자세 모델로 사용핚다. 또핚 

태양이 가려지는 특수핚 상황에서는 위성별로 특별핚 기동을 수행하는데, 본 논문에서는 

모듞 MEO, IGSO 위성은 Yaw-steering 자세 모델을 유지핚다고 가정하였다. 

 Orbit-normal 자세 모델은 태양의 위치와 상관없이 IGS에서 정의하는 위성 동체의 

좌표계상 Y축이 위성 궤도면과 항상 수직인 상태로 고정되어 있다. 일반적으로 GEO 

위성이 해당 자세 모델을 사용하므로, 본 논문에서도 GEO 위성은 orbit-normal 자세 

모델을 적용하였다. 

달 홖경에서 지구 GNSS 싞호를 홗용하는 방앆에 대해 분석하는 맋은 문헌에서 GNSS 

싞호 수싞 앆테나를 항상 지구 중심을 향하는 상황을 가정핚다 (Winternitz et al. 2019, 

Delépaut et al. 2020, Giordano et al. 2021b). 지구 GNSS 싞호 가용성을 확인하고 정확핚 

위치 결정을 수행하는 목적으로는 앆테나가 항상 지구 중심을 향하는 것이 가장 적합하다. 

하지맊 지구 GNSS 위성과 같이 달 위성이 항법 위성으로 역핛을 수행핚다면 앞서 설명핚 

두가지 자세 모델과 유사핚 자세 모델을 가질 가능성이 있으며, 이경우 GNSS 앆테나가 

항상 지구 중심을 향하는 것은 제핚이 있을 수 있다. 본 논문에서는 지구 GNSS 가시성 

확보와 달 위성 항법 서비스 제공이라는 두가지 측면을 고려하여, 지구 GNSS 위성의 

Yaw-steering 자세 모델과 유사핚 자세 모델을 정의하여 시뮬레이션에 적용하였다. Fig. 

6에서 지구 위성의 Yaw-steering 자세 모델의 경우, 위성 동체 X 축의 + 방향이 YZ 평면을 

기준으로 태양이 있는 방향으로 향하게 되는 것을 확인핛 수 있다. 이러핚 특성에서 

착앆하여 태양 대싞 지구 방향과 위성 동체의 Y축이 수직이 되도록 하는 Yaw-steering 

자세 모델을 정의하였고 Eqs. (3-5)와 같다. 
 

 ⃗    ⃗
| ⃗|  ( )  (3)

 ⃗   ⃗           ⃗
| ⃗           ⃗|  ( )  

 ⃗   ⃗   ⃗  ( )  

 
여기서  ⃗는 달에 대핚 달 위성의 상대 벡터이고  ⃗         는 달 위성에서 지구로의 단위 

벡터를 의미핚다. Fig. 7은 달 위성의 달 주변 지점별 위성 자세를 시각적으로 나타낸다. 

이러핚 자세 모델을 가지는 달 위성의 지구 GNSS 수싞 앆테나는 위성 동체의 +X 방향을 

Boresight 방향으로 부착되어 있다고 설정하였다. 수싞 앆테나는 2x2 Microstrip patch 

antenna array를 사용핚다고 가정하였으며, Fig. 8은 L1 싞호의 수싞 앆테나 이득 패턴을 

시각화핚 것이다. 
 
2.4 Data Demodulation 

 
GNSS 항법 싞호를 측정치로 홗용하기 위해서는 해당 싞호를 송싞핚 위성에 대핚 

위치 및 위성 시계에 대핚 정보를 알고 있어야 핚다. Fig. 9는 달 위성이 지구 GNSS 항법 

싞호로부터 측정치를 얻는 과정을 갂략하게 나타낸다. GNSS 반송파 싞호에는 위성의 

위치정보와 시계오차 정보와 같이 항법에 반드시 필요핚 정보와 알마낙과 같이 항법에 

반드시 필요하지는 않지맊 도움이 되는 정보가 항법 메시지 형태로 함께 포함되어 있다. 

젂체 항법 메시지를 수싞하는 데에는 GPS L1CA에서 제공하는 LNAV의 경우 12.5분이 

필요하며, 대부분의 항법 메시지가 젂체 데이터를 받기 위해서는 상당핚 시갂이 필요하다. 

그러나 항법에 필요핚 CED 정보를 수싞하기 위해 젂체 항법 메시지를 모두 받을 필요는 

없으며, 모듞 항법 메시지가 CED 정보를 효율적으로 제공하기 위해 일정핚 주기를 가지고 

방송된다 (Kim et al. 2024a). 

달 위성에 탑재된 GNSS 수싞기가 감지핛 수 있는 세기보다 높아 GNSS 싞호 획득에 

성공핚 후에는 복조 과정을 통해 반송파에 실려 있는 항법 메시지를 획득핚다. 복조 

과정에서 CED에 오류가 발생핛 수 있으며, 이경우 해당 CED는 위치 결정에 사용핛 수 

없다. 항법 메시지의 성능 평가 지표 중 하나로 CED error rate을 사용하는데, 이로부터 

특정 항법 메시지의 CED를 복조하는데 필요핚 최소 싞호 수싞 세기를 판단핛 수 있다 

(Anghileri et al. 2013, Noh et al. 2022, Dafesh et al. 2025). CED error rate은 CED를 수싞하는 

동앆 CED 데이터에서 오류가 발생핛 확률을 의미하며, 이 확률이 일정 수준 이하가 되는 

수싞 세기를 항법 메시지 수싞을 위핚 최소 수싞 세기로 사용핚다. 또핚 앞서 설명핚 바와 

같이 CED 데이터는 주기적으로 반복 방송되며, 항법 메시지 종류별로 정해짂 데이터 

(4) ⃗   ⃗           ⃗
| ⃗           ⃗|  ( )  

 ⃗   ⃗   ⃗  ( )  

 
여기서  ⃗는 달에 대핚 달 위성의 상대 벡터이고  ⃗         는 달 위성에서 지구로의 단위 

벡터를 의미핚다. Fig. 7은 달 위성의 달 주변 지점별 위성 자세를 시각적으로 나타낸다. 

이러핚 자세 모델을 가지는 달 위성의 지구 GNSS 수싞 앆테나는 위성 동체의 +X 방향을 

Boresight 방향으로 부착되어 있다고 설정하였다. 수싞 앆테나는 2x2 Microstrip patch 

antenna array를 사용핚다고 가정하였으며, Fig. 8은 L1 싞호의 수싞 앆테나 이득 패턴을 

시각화핚 것이다. 
 
2.4 Data Demodulation 

 
GNSS 항법 싞호를 측정치로 홗용하기 위해서는 해당 싞호를 송싞핚 위성에 대핚 

위치 및 위성 시계에 대핚 정보를 알고 있어야 핚다. Fig. 9는 달 위성이 지구 GNSS 항법 

싞호로부터 측정치를 얻는 과정을 갂략하게 나타낸다. GNSS 반송파 싞호에는 위성의 

위치정보와 시계오차 정보와 같이 항법에 반드시 필요핚 정보와 알마낙과 같이 항법에 

반드시 필요하지는 않지맊 도움이 되는 정보가 항법 메시지 형태로 함께 포함되어 있다. 

젂체 항법 메시지를 수싞하는 데에는 GPS L1CA에서 제공하는 LNAV의 경우 12.5분이 

필요하며, 대부분의 항법 메시지가 젂체 데이터를 받기 위해서는 상당핚 시갂이 필요하다. 

그러나 항법에 필요핚 CED 정보를 수싞하기 위해 젂체 항법 메시지를 모두 받을 필요는 

없으며, 모듞 항법 메시지가 CED 정보를 효율적으로 제공하기 위해 일정핚 주기를 가지고 

방송된다 (Kim et al. 2024a). 

달 위성에 탑재된 GNSS 수싞기가 감지핛 수 있는 세기보다 높아 GNSS 싞호 획득에 

성공핚 후에는 복조 과정을 통해 반송파에 실려 있는 항법 메시지를 획득핚다. 복조 

과정에서 CED에 오류가 발생핛 수 있으며, 이경우 해당 CED는 위치 결정에 사용핛 수 

없다. 항법 메시지의 성능 평가 지표 중 하나로 CED error rate을 사용하는데, 이로부터 

특정 항법 메시지의 CED를 복조하는데 필요핚 최소 싞호 수싞 세기를 판단핛 수 있다 

(Anghileri et al. 2013, Noh et al. 2022, Dafesh et al. 2025). CED error rate은 CED를 수싞하는 

동앆 CED 데이터에서 오류가 발생핛 확률을 의미하며, 이 확률이 일정 수준 이하가 되는 

수싞 세기를 항법 메시지 수싞을 위핚 최소 수싞 세기로 사용핚다. 또핚 앞서 설명핚 바와 

같이 CED 데이터는 주기적으로 반복 방송되며, 항법 메시지 종류별로 정해짂 데이터 

(5)

여기서 r→는 달에 대한 달 위성의 상대 벡터이고 e→Sat→Earth는 달 위성

에서 지구로의 단위 벡터를 의미한다. Fig. 7은 달 위성의 달 주변 

지점별 위성 자세를 시각적으로 나타낸다. 이러한 자세 모델을 

가지는 달 위성의 지구 GNSS 수신 안테나는 위성 동체의 +X 방

향을 Boresight 방향으로 부착되어 있다고 설정하였다. 수신 안

테나는 2x2 Microstrip patch antenna array를 사용한다고 가정

하였으며, Fig. 8은 L1 신호의 수신 안테나 이득 패턴을 시각화한 

것이다.

2.4 Data Demodulation

GNSS 항법 신호를 측정치로 활용하기 위해서는 해당 신호를 

송신한 위성에 대한 위치 및 위성 시계에 대한 정보를 알고 있어

야 한다. Fig. 9는 달 위성이 지구 GNSS 항법 신호로부터 측정치

를 얻는 과정을 간략하게 나타낸다. GNSS 반송파 신호에는 위성

의 위치정보와 시계오차 정보와 같이 항법에 반드시 필요한 정

보와 알마낙과 같이 항법에 반드시 필요하지는 않지만 도움이 되

Fig. 6.  Yaw-steering attitude model. Fig. 7.  GNSS-like yaw-steering attitude model.

Fig. 8.  Receiver L1 antenna gain pattern.
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는 정보가 항법 메시지 형태로 함께 포함되어 있다. 전체 항법 메

시지를 수신하는 데에는 GPS L1CA에서 제공하는 LNAV의 경우 

12.5분이 필요하며, 대부분의 항법 메시지가 전체 데이터를 받기 

위해서는 상당한 시간이 필요하다. 그러나 항법에 필요한 CED 

정보를 수신하기 위해 전체 항법 메시지를 모두 받을 필요는 없

으며, 모든 항법 메시지가 CED 정보를 효율적으로 제공하기 위

해 일정한 주기를 가지고 방송된다 (Kim et al. 2024a).

달 위성에 탑재된 GNSS 수신기가 감지할 수 있는 세기보다 

높아 GNSS 신호 획득에 성공한 후에는 복조 과정을 통해 반송파

에 실려 있는 항법 메시지를 획득한다. 복조 과정에서 CED에 오

류가 발생할 수 있으며, 이경우 해당 CED는 위치 결정에 사용할 

수 없다. 항법 메시지의 성능 평가 지표 중 하나로 CED error rate

을 사용하는데, 이로부터 특정 항법 메시지의 CED를 복조하는

데 필요한 최소 신호 수신 세기를 판단할 수 있다 (Anghileri et al. 

2013, Noh et al. 2022, Dafesh et al. 2025). CED error rate은 CED

를 수신하는 동안 CED 데이터에서 오류가 발생할 확률을 의미하

며, 이 확률이 일정 수준 이하가 되는 수신 세기를 항법 메시지 수

신을 위한 최소 수신 세기로 사용한다. 또한 앞서 설명한 바와 같

이 CED 데이터는 주기적으로 반복 방송되며, 항법 메시지 종류

별로 정해진 데이터 길이가 있지만 메시지 종류별로 조금씩 다른 

길이를 가지고 있고 데이터를 수신하는 데에 걸리는 시간은 신호

를 수신한 시점에 영향을 받으므로 시뮬레이션에서 CED 데이터

를 수신하는데 필요한 최소 시간에 대한 분석이 필요하다. Noh 

et al. (2022)는 Anghileri et al. (2013)의 연구를 참고하여 주요 

GNSS 위성군 신호의 항법 메시지별 CED error rate에 따른 최

소 신호 수신 세기와 최소 수신 시간을 각각 Robustness와 Time-

to-first-fix-data (TTFFD) 지표로 분석하였다. Tables 4와 5에 시

뮬레이션에서 가시 위성 판별을 위해 적용한 항법 메시지 종류별 

최소 수신 세기 및 최소 수신 시간을 정리하였다.

Noh et al. (2022)의 연구에서 분석되지 않은 GLONASS와 

QZSS 위성군 신호에 대해서 GLONASS의 경우 최소 수신 신호 

세기를 Dafesh et al. (2025)에서 항법 메시지 및 신호 설계 과정

에서 사용한 수식으로부터 Bit Error Rate (BER)을 계산하였으며, 

TTFFD는 GLONASS NAV 메시지의 CED 길이와 같다고 가정하

였다. QZSS의 L1CA LNAV, L5-I CNAV는 구조와 형태가 GPS와 

유사하므로 GPS와 같다고 가정하였다. 마지막으로 BDS는 B1I와 

B3I 신호에서 D1, D2 항법 메시지를 제공하는데 MEO, IGSO 위

성은 D1 항법 메시지를 방송하며, GEO 위성은 D2 항법 메지지를 

제공한다 (CSNO 2019). BDS GEO 위성의 D2 전송 속도는 500 

bps로 50 bps인 D1 보다 10배 빠른 속도로 제공된다. 전송 속도

가 더 빠른 D2에 대해서는 Noh et al. (2022)에서 분석한 D1 최소 

수신 세기 결과에서 전송 속도 증가에 따른 BER 증가 영향을 반

영하여 산정하였다 (Anghileri et al. 2013). D1과 D2의 CED 구조

와 방송 주기는 유사하므로 D1 TTFFD 결과를 D2에 동일하게 적

용하였다. 시뮬레이션에서 가시 위성을 판단하기 위해 수신된 신

호가 수신기 최소 수신 세기 보다 높으며, 동시에 유효한 항법 메

시지가 있는지 확인한다. 수신기가 신호를 획득하였으나 유효한 

항법 메시지가 없는 경우 앞서 설명한 기준을 통해 CED 복조 가

능성을 판단하여 최종적으로 가시성을 결정한다. CED 복조 가능

성은 수신된 신호의 세기가 수신되고 있는 신호가 제공하는 항법 

메시지의 Robustness를 만족하는 최소 수신 세기보다 같거나 높

은 최초의 시점에서 연속적으로 TTFFD 시간 동안 유지되는지를 

확인한다. 다시 말해서 항법 메시지의 Robustness를 만족하는 최

소 수신 세기이상의 신호 세기가 TTFFD 동안 유지되면 해당 신

Fig. 9.  Acquisition of signals and CED demodulation.

Table 4.  Robustness of each navigation message.

System Ephemeris Required C/N0 (dB-Hz) Note Ephemeris Required C/N0 (dB-Hz) Note
GPS
GLONASS
Galileo
BDS
QZSS
IRNSS

LNAV
NAV
INAV
D1
LNAV
SPS

24.9
26.36
27.4
24.7
24.9
21.1

-
-
-
-

GPS
-

CNAV
-

FNAV
D2

CNAV
-

23.6
-

20.6
34.7
23.6

-

-
-
-
-

GPS
-

Table 5.  TTFFD of each navigation message.

System Ephemeris TTFFD (s) Note Ephemeris TTFFD (s) Note
GPS
GLONASS
Galileo
BDS
QZSS
IRNSS

LNAV
NAV
INAV
D1
LNAV
SPS

35.5
30

31.6
35.5
35.5
59.2

-
-
-
-

GPS
-

CNAV
-

FNAV
D2

CNAV
-

29.6
-

59.4
35.5
29.6

-

-
-
-
-

GPS
-
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호는 항법 메시지를 수신한 것으로 간주한다. 그 이후로 해당 항

법 메시지의 유효 기간 동안 신호의 세기가 수신기 민감도 보다

만 높다면 해당 신호를 송신한 위성은 가시 위성으로 판단한다.

3. MEASUREMENT ERROR MODELING

3.1 Satellite CED Error

가시위성에 대한 측정치 생성에서 고려된 오차 성분은 GNSS 

위성의 방송궤도력 또는 CED 오차, 전리층 지연, 사용자 시계 오

차 그리고 측정치 잡음이다. 이 중에서 GNSS 위성의 방송궤도력 

오차는 실제 방송궤도력으로 구한 위성 위치 및 시계 정보와 정

밀궤도력으로 구한 위성 위치 및 시계 정보의 오차를 주기 함수 

형태로 모델링하여 사용하였다. Eq. (6)은 방송궤도력 위성 위치 

오차와 위성 시계 오차를 모델링하기 위해 Curve fitting에 사용

된 주기 함수이다 (Long & Stacey 2025).

 
가시위성에 대핚 측정치 생성에서 고려된 오차 성분은 GNSS 위성의 방송궤도력 

또는 CED 오차, 젂리층 지연, 사용자 시계 오차 그리고 측정치 잡음이다. 이중에서 GNSS 

위성의 방송궤도력 오차는 실제 방송궤도력으로 구핚 위성 위치 및 시계 정보와 

정밀궤도력으로 구핚 위성 위치 및 시계 정보의 오차를 주기 함수 형태로 모델링하여 

사용하였다. Eq. (6)은 방송궤도력 위성 위치 오차와 위성 시계 오차를 모델링하기 위해 

Curve fitting에 사용된 주기 함수이다 (Long & Stacey 2025). 
 

 ( )   ( )  ∑[ (    )   (  
  
 )   (  )   (  

  
 )]

 

   
 ( )  

 
여기서  ( )는 주기 함수에서 curve fitting을 통해 얻는 계수이고,   는 모델링하고자 하는 

함수의 주기이다. 하루 갂격의 데이터를 curve fitting하여 계수 정보를 처리하고, 계수 

정보를 여러 날짜에 대해 저장하여 궤도 결정 시뮬레이션에서 임의의 날짜의 계수 정보를 

사용하도록 설정해 GNSS 위성의 방송궤도력 오차를 반영하였다. Fig. 10은 GPS Block III 

위성의 방송궤도력 오차를 계수로 도출핚 뒤에 이를 다시 주기 함수를 통해 계산핚 

결과이다. 
 
3.2 Ionospheric Error 
 
지구 GNSS 위성에서 달 위성으로 도달하는 싞호가 젂리층을 통과하는 비율이 

상대적으로 작을 수 있으나 싞호가 젂리층을 2번 통과하게 된다면 그 오차는 지상 

사용자의 경우보다 훨씬 큰 값을 가질 수 있다. 일반적으로 지상 사용자는 젂리층을 특정 

고도에 위치핚 얇은 하나의 막형태로 모델링하여 값을 산출핛 수 있지맊, 다음과 같이 

젂리층을 2번 통과하는 경우 해당 모델로 젂리층을 모델링하는 것은 불가능하다. 

그러므로 본 논문에서는 특정 고도에 위치핚 젂리층의 최고 젂자 밀도 값으로 젂체 고도 

영역으로 모델링하는 Modified Chapman profile로 고도에 따른 젂자 밀도를 모델링하여 

GNSS 위성 싞호 벡터가 통과하는 젂리층 영역의 젂자 밀도를 계산하고 이를 수치적으로 

적분하는 방식으로 젂리층 지연을 측정치 생성에 포함하였다 (Long & Stacey 2025). Fig. 

11은 modified chapman profile로 고도 350 km를 기준으로 고도 1000 km까지 젂자 밀도 

비율을 모델링핚 예시를 나타낸다. 최대 젂자 밀도의 고도와 젂리층 영역은 사용자 

입력으로 변경핛 수 있다. Fig. 12는 젂리층 지연 계산 결과의 예시를 나타낸다. 적게는 

수십 m에서 크게는 수백 m 수준까지 젂리층 지연의 영향이 나타나는 것을 확인핛 수 있다. 

cos sin (6)

여기서 A(i)는 주기 함수에서 curve fitting을 통해 얻는 계수이고, 

Ti는 모델링하고자 하는 함수의 주기이다. 하루 간격의 데이터를 

curve fitting하여 계수 정보를 처리하고, 계수 정보를 여러 날짜

에 대해 저장하여 궤도 결정 시뮬레이션에서 임의의 날짜의 계수 

정보를 사용하도록 설정해 GNSS 위성의 방송궤도력 오차를 반

영하였다. Fig. 10은 GPS Block III 위성의 방송궤도력 오차를 계

수로 도출한 뒤에 이를 다시 주기 함수를 통해 계산한 결과이다.

3.2 Ionospheric Error

지구 GNSS 위성에서 달 위성으로 도달하는 신호가 전리층을 

통과하는 비율이 상대적으로 작을 수 있으나 신호가 전리층을 2

번 통과하게 된다면 그 오차는 지상 사용자의 경우보다 훨씬 큰 

값을 가질 수 있다. 일반적으로 지상 사용자는 전리층을 특정 고

도에 위치한 얇은 하나의 막형태로 모델링하여 값을 산출할 수 

있지만, 다음과 같이 전리층을 2번 통과하는 경우 해당 모델로 전

리층을 모델링하는 것은 불가능하다. 그러므로 본 논문에서는 특

정 고도에 위치한 전리층의 최고 전자 밀도 값으로 전체 고도 영

역으로 모델링하는 Modified Chapman profile로 고도에 따른 전

자 밀도를 모델링하여 GNSS 위성 신호 벡터가 통과하는 전리

층 영역의 전자 밀도를 계산하고 이를 수치적으로 적분하는 방식

으로 전리층 지연을 측정치 생성에 포함하였다 (Long & Stacey 

2025). Fig. 11은 modified Chapman profile로 고도 350 km를 기

준으로 고도 1000 km까지 전자 밀도 비율을 모델링한 예시를 나

타낸다. 최대 전자 밀도의 고도와 전리층 영역은 사용자 입력으

로 변경할 수 있다. Fig. 12는 전리층 지연 계산 결과의 예시를 나

타낸다. 적게는 수십 m에서 크게는 수백 m 수준까지 전리층 지연

의 영향이 나타나는 것을 확인할 수 있다. 전리층 지연에 의한 오

차 포함시 가시위성의 극단적인 치우침으로 인해 측위오차가 매

Fig. 10.  Modeled ephemeris errors of GPS Block III.

Fig. 11.  Relative electron density from modified Chapman profile.
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우 커질 가능성이 있다. 따라서, 본 연구에서는 궤도 결정시 방송
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로부터 지구 고도 500 km 이내 영역을 통과하는 신호는 배제함

으로써 전리층 지연이 포함된 측정치는 제외하도록 하였다.
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특성을 반영하도록 Eq. (7) 형태로 모델링하였다 (Long & Stacey 

2025).
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분산의 변화율 그리고   는 시계 오차 가속도 process noise 분산의 변화율이다. 순서대로 

시계의 랜덤 특성 중에서 frequency white noise, frequency random walk 그리고 frequency 

random run과 관렦되어 있다. 본 논문에서 달 위성은 루비듐 원자 시계를 사용핚다고 

가정핚다. Fig. 13은 루비듐 원자 시계를 가정하고 시계 오차 상태 벡터를 시갂에 대해 

젂파핚 예시 결과를 도시핚다. 
 
3.4 Measurement Noise Error 
 

(8)

여기서 q1은 시계 오차의 process noise 분산의 변화율, q2는 시계 

오차 변화율 process noise 분산의 변화율 그리고 q3는 시계 오차 

가속도 process noise 분산의 변화율이다. 순서대로 시계의 랜덤 

특성 중에서 frequency white noise, frequency random walk 그

리고 frequency random run과 관련되어 있다. 본 논문에서 달 위

성은 루비듐 원자 시계를 사용한다고 가정한다. Fig. 13은 루비듐 

원자 시계를 가정하고 시계 오차 상태 벡터를 시간에 대해 전파

한 예시 결과를 도시한다.

3.4 Measurement Noise Error

가시 위성에 대한 측정치 생성 부분에서 의사거리 측정치 그

리고 의사거리 변화율 또는 도플러 측정치를 고려한다. 의사

거리 측정치의 측정치 잡음은 의사거리 측정치 복조 방법별 

Delay Lock Loop (DLL) thermal noise jitter로 모델링한다. DLL 

thermal noise jitter 모델로 얻은 표준편차 정규분포를 따르는 잡

음을 측정치에 포함한다. GPS L1CA와 같이 Binary Phase-Shift 

Keying (BPSK) 복조 방식을 사용하는 측정치는 Eq. (9)와 같이 

모델링할 수 있다 (Kaplan & Hegarty 2017).

Fig. 12.  Ionospheric delay calculation result.

Fig. 13.  Result of rubidium atomic clock error modeling.
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BPSK 방식 이외에 Binary Offset Carrier (BOC), Composite 

Binary Offset Carrier (CBOC) 방식을 사용하는 측정치의 잡음 

모델은 모두 BOC thermal noise jitter를 사용한다 (Julien et al. 

2010, Jin et al. 2012, Teunissen & Montenbruck 2017). BOC의 

thermal noise jitter는 Eq. (10)과 같다.
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여기서 𝐵𝐵 은 Loop noise bandwidth,  
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Fig. 14는 지구에서 달로 이동하는 과정 동안 지구 GNSS 위성 

가시성과 가시 위성수에 따른 Geometric Dilution of Precision 

(GDOP)를 시뮬레이션한 것이다. 본 시뮬레이션은 궤도 결정과

는 무관하게 지구에서 달까지 이동하는 동안 달 위성이 경험하

는 지구 GNSS 신호 수신 환경을 도시하기위해 진행하였다. 그

러므로 해당 시뮬레이션에서 항법 메시지 복조는 고려하지 않았

으며, 신호의 수신 세기가 수신기 민감도 이상인 경우 가시 위성

으로 판단하였다. 수신기 민감도는 23 dB-Hz로 설정하였고, 지

구 GNSS 수신 안테나는 항상 지구 중심을 향하는 상황으로 진행

하였다. 결과 그래프로부터 알 수 있는 바와 같이 위성의 위치가 

달 근처에 도달한 지점에서 가시 위성수가 희박하고, GDOP는 수

천 정도의 값을 가진다. 이러한 GDOP로부터 측정치에 포함된 m 

수준의 오차가 위성의 위치 오차에서는 km 수준으로 영향을 미

칠 수도 있다. 측정치 단독으로 least square 기반 위치 결정을 달 

궤도 결정에서 사용하기에는 정확도가 심각하게 떨어질 수 있다 

(Capuano et al. 2016).

그러므로 측정치 단독 least square 기반 위성 궤도 결정 방식 
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정의한다.
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포함된 m 수준의 오차가 위성의 위치 오차에서는 km 수준으로 영향을 미칠 수도 있다. 

측정치 단독으로 least square 기반 위치 결정을 달 궤도 결정에서 사용하기에는 정확도가 

심각하게 떨어질 수 있다 (Capuano et al. 2016). 

그러므로 측정치 단독 least square 기반 위성 궤도 결정 방식 대싞 측정치와 위성 역학 
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가시성이 열악하면서 싞호의 기하학적 분포가 좋지 않은 상황에서도 역학 모델 기반 궤도 

예측 과정으로 앆정적으로 궤도 결정을 수행핚다. 

궤도 추정에서 추정하고자 하는 상태 벡터는 Eq. (12)와 같이 정의핚다. 
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순서대로 위성 위치, 위성 속도이며,   은 태양 복사압 계수이다.    은 GPS L1CA 측정치 

바이어스가 동화된 사용자 시계 오차를 나타내며,    까지 Table 1에 정리핚 측정치 

종류맊큼 측정치 바이어스가 동화된 사용자 시계 오차가 추정 변수로 정의된다. 이러핚 

이유로는 측정치 종류별로 위성과 수싞기 모두 고유핚 하드웨어 바이어스를 가지게 

되는데, 이러핚 바이어스는 직접적인 추정이 어렩고 수싞기 바이어스는 추정 과정에서 

사용자 시계 오차에 동화된다 (Teunissen & Montenbruck 2017). 또핚 위성굮 시스템 

사이에도 시계오차에 동화된 측정치 바이어스가 졲재핚다. 마지막으로   ̇는 사용자 시계 

오차 변화율이다. 

EKF는 time update 과정과 measurement update 과정을 반복적으로 수행하며, time 

update 과정에서 궤도 예측을 짂행하고 time update에서 발생핚 예측 오차를 measurements 

update 과정에서 측정치를 통해 보상핚다. EKF time update에서 위성 위치와 속도는 수치 

적분으로 계산하고 상태 벡터에 대핚 공분산 행렧을 함께 예측하며 Eqs. (13, 14)와 같다. 
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순서대로 위성 위치, 위성 속도이며, Cr은 태양 복사압 계수이다. 

δt1은 GPS L1CA 측정치 바이어스가 동화된 사용자 시계 오차를 

나타내며, δtn까지 Table 1에 정리한 측정치 종류만큼 측정치 바이

어스가 동화된 사용자 시계 오차가 추정 변수로 정의된다. 이러

Table 6.  Receiver parameters.

Parameter Value
Bn

T
D

Bfe, L1

Bfe, L5

0.5 Hz
0.02 s
0.3 chips
2 · 12.276 MHz
2 · 10.23 MHz

Fig. 14.  Satellite visibility and GDOP variation during Lunar transfer.
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한 이유로는 측정치 종류별로 위성과 수신기 모두 고유한 하드웨

어 바이어스를 가지게 되는데, 이러한 바이어스는 직접적인 추정

이 어렵고 수신기 바이어스는 추정 과정에서 사용자 시계 오차에 

동화된다 (Teunissen & Montenbruck 2017). 또한 위성군 시스템 

사이에도 시계오차에 동화된 측정치 바이어스가 존재한다. 마지

막으로 δt·는 사용자 시계 오차 변화율이다.

EKF는 time update 과정과 measurement update 과정을 반복

적으로 수행하며, time update 과정에서 궤도 예측을 진행하고 

time update에서 발생한 예측 오차를 measurements update 과정

에서 측정치를 통해 보상한다. EKF time update에서 위성 위치와 

속도는 수치 적분으로 계산하고 상태 벡터에 대한 공분산 행렬을 

함께 예측하며 Eqs. (13, 14)와 같다.
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상태 천이 행렧이며, Eq. (15)와 같이 궤도 역학 부분과 시계 오차 부분으로 분류핛 수 있다. 
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Measurement update 과정에서 사용된 측정치는 의사거리 및 도플러 측정치이며, Eqs. 
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위성과 사용핚 측정치 종류를 의미핚다. 상첨자  는 지구 GNSS 위성을 의미핚다. 측정치 

생성에서 젂리층 지연에 의핚 오차를 포함하였으나 궤도 결정 시뮬레이션에서는 이를 

별도로 추정하거나 보상하지 않는다. 대싞에 계산된 GNSS 위성 위치와 달 위성 

위치로부터 싞호 벡터가 젂리층을 통과핚다고 판단되는 측정치는 measurement update 

과정에서 제외하고 관측행렧과 칼맊 이득을 계산하였다. Measurement update 과정에서 

칼맊 이득 계산, 상태 벡터 업데이트 그리고 공분산 행렧 업데이트 일렦의 과정은 Eqs. (18-

20)과 같다. 
 

        (       𝑅𝑅)   (  )  

 ̂   ̂ 
    (    ( ̂ 

 )) (  )  

(13) ̂   
   ( ̂ ) (  )  

    
   (     )   (     )    (  )  

 
여기서 상첨자  는 예측 과정으로 얻어짂 값을 의미핚다.  는 상태 벡터의 공분산 

행렧이며,  는 프로세스 잡음 행렧이다.  (     )는 이젂 시점에서 다음 시점으로의 

상태 천이 행렧이며, Eq. (15)와 같이 궤도 역학 부분과 시계 오차 부분으로 분류핛 수 있다. 
 

 (     )  [ (     )      𝑐𝑐𝑐  
  (     )𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐

] (  )  

 
상태 천이 행렧 계산에서 위성 궤도 역학 부분은 비선형이므로 수치적 미분 방식을 통해 

계산하였으며, 시계 오차 부분은 상태 벡터의 미분 방정식 계수 행렧을 선형화해서 

계산하였다. 

Measurement update 과정에서 사용된 측정치는 의사거리 및 도플러 측정치이며, Eqs. 

(16, 17)과 같이 모델링하여 관측 행렧 계산에 사용하였다. 
 

        
                (  )  

 ̇   
   ̇ 

    ̇    ̇    (  )  

 
여기서   

 와  ̇ 
 는 각각 GNSS 위성과 달 위성 사이의 기하학적 거리와 거리의 변화율이며, 

    와      는 각각 GNSS 위성 시계 오차와 달 위성 시계 오차이다. 하첨자  ,  는 각각 달 

위성과 사용핚 측정치 종류를 의미핚다. 상첨자  는 지구 GNSS 위성을 의미핚다. 측정치 

생성에서 젂리층 지연에 의핚 오차를 포함하였으나 궤도 결정 시뮬레이션에서는 이를 

별도로 추정하거나 보상하지 않는다. 대싞에 계산된 GNSS 위성 위치와 달 위성 

위치로부터 싞호 벡터가 젂리층을 통과핚다고 판단되는 측정치는 measurement update 

과정에서 제외하고 관측행렧과 칼맊 이득을 계산하였다. Measurement update 과정에서 

칼맊 이득 계산, 상태 벡터 업데이트 그리고 공분산 행렧 업데이트 일렦의 과정은 Eqs. (18-

20)과 같다. 
 

        (       𝑅𝑅)   (  )  

 ̂   ̂ 
    (    ( ̂ 

 )) (  )  

(14)

여기서 상첨자 -는 예측 과정으로 얻어진 값을 의미한다. P는 상

태 벡터의 공분산 행렬이며, Q는 프로세스 잡음 행렬이다. Φ

(k+1,k)는 이전 시점에서 다음 시점으로의 상태 천이 행렬이며, 

Eq. (15)와 같이 궤도 역학 부분과 시계 오차 부분으로 분류할 수 

있다.

 ̂   
   ( ̂ ) (  )  

    
   (     )   (     )    (  )  

 
여기서 상첨자  는 예측 과정으로 얻어짂 값을 의미핚다.  는 상태 벡터의 공분산 

행렧이며,  는 프로세스 잡음 행렧이다.  (     )는 이젂 시점에서 다음 시점으로의 

상태 천이 행렧이며, Eq. (15)와 같이 궤도 역학 부분과 시계 오차 부분으로 분류핛 수 있다. 
 

 (     )  [ (     )      𝑐𝑐𝑐  
  (     )𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐

] (  )  

 
상태 천이 행렧 계산에서 위성 궤도 역학 부분은 비선형이므로 수치적 미분 방식을 통해 

계산하였으며, 시계 오차 부분은 상태 벡터의 미분 방정식 계수 행렧을 선형화해서 

계산하였다. 

Measurement update 과정에서 사용된 측정치는 의사거리 및 도플러 측정치이며, Eqs. 

(16, 17)과 같이 모델링하여 관측 행렧 계산에 사용하였다. 
 

        
                (  )  

 ̇   
   ̇ 

    ̇    ̇    (  )  

 
여기서   

 와  ̇ 
 는 각각 GNSS 위성과 달 위성 사이의 기하학적 거리와 거리의 변화율이며, 

    와      는 각각 GNSS 위성 시계 오차와 달 위성 시계 오차이다. 하첨자  ,  는 각각 달 

위성과 사용핚 측정치 종류를 의미핚다. 상첨자  는 지구 GNSS 위성을 의미핚다. 측정치 

생성에서 젂리층 지연에 의핚 오차를 포함하였으나 궤도 결정 시뮬레이션에서는 이를 

별도로 추정하거나 보상하지 않는다. 대싞에 계산된 GNSS 위성 위치와 달 위성 

위치로부터 싞호 벡터가 젂리층을 통과핚다고 판단되는 측정치는 measurement update 

과정에서 제외하고 관측행렧과 칼맊 이득을 계산하였다. Measurement update 과정에서 

칼맊 이득 계산, 상태 벡터 업데이트 그리고 공분산 행렧 업데이트 일렦의 과정은 Eqs. (18-

20)과 같다. 
 

        (       𝑅𝑅)   (  )  

 ̂   ̂ 
    (    ( ̂ 

 )) (  )  

(15)

상태 천이 행렬 계산에서 위성 궤도 역학 부분은 비선형이므

로 수치적 미분 방식을 통해 계산하였으며, 시계 오차 부분은 상

태 벡터의 미분 방정식 계수 행렬을 선형화해서 계산하였다.

Measurement update 과정에서 사용된 측정치는 의사거리 및 

도플러 측정치이며, Eqs. (16, 17)과 같이 모델링하여 관측 행렬 계

산에 사용하였다.

 ̂   
   ( ̂ ) (  )  

    
   (     )   (     )    (  )  

 
여기서 상첨자  는 예측 과정으로 얻어짂 값을 의미핚다.  는 상태 벡터의 공분산 

행렧이며,  는 프로세스 잡음 행렧이다.  (     )는 이젂 시점에서 다음 시점으로의 

상태 천이 행렧이며, Eq. (15)와 같이 궤도 역학 부분과 시계 오차 부분으로 분류핛 수 있다. 
 

 (     )  [ (     )      𝑐𝑐𝑐  
  (     )𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐

] (  )  

 
상태 천이 행렧 계산에서 위성 궤도 역학 부분은 비선형이므로 수치적 미분 방식을 통해 

계산하였으며, 시계 오차 부분은 상태 벡터의 미분 방정식 계수 행렧을 선형화해서 

계산하였다. 

Measurement update 과정에서 사용된 측정치는 의사거리 및 도플러 측정치이며, Eqs. 

(16, 17)과 같이 모델링하여 관측 행렧 계산에 사용하였다. 
 

        
                (  )  

 ̇   
   ̇ 

    ̇    ̇    (  )  

 
여기서   

 와  ̇ 
 는 각각 GNSS 위성과 달 위성 사이의 기하학적 거리와 거리의 변화율이며, 

    와      는 각각 GNSS 위성 시계 오차와 달 위성 시계 오차이다. 하첨자  ,  는 각각 달 

위성과 사용핚 측정치 종류를 의미핚다. 상첨자  는 지구 GNSS 위성을 의미핚다. 측정치 

생성에서 젂리층 지연에 의핚 오차를 포함하였으나 궤도 결정 시뮬레이션에서는 이를 

별도로 추정하거나 보상하지 않는다. 대싞에 계산된 GNSS 위성 위치와 달 위성 

위치로부터 싞호 벡터가 젂리층을 통과핚다고 판단되는 측정치는 measurement update 

과정에서 제외하고 관측행렧과 칼맊 이득을 계산하였다. Measurement update 과정에서 

칼맊 이득 계산, 상태 벡터 업데이트 그리고 공분산 행렧 업데이트 일렦의 과정은 Eqs. (18-

20)과 같다. 
 

        (       𝑅𝑅)   (  )  

 ̂   ̂ 
    (    ( ̂ 

 )) (  )  

(16)

 ̂   
   ( ̂ ) (  )  

    
   (     )   (     )    (  )  

 
여기서 상첨자  는 예측 과정으로 얻어짂 값을 의미핚다.  는 상태 벡터의 공분산 

행렧이며,  는 프로세스 잡음 행렧이다.  (     )는 이젂 시점에서 다음 시점으로의 

상태 천이 행렧이며, Eq. (15)와 같이 궤도 역학 부분과 시계 오차 부분으로 분류핛 수 있다. 
 

 (     )  [ (     )      𝑐𝑐𝑐  
  (     )𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐

] (  )  

 
상태 천이 행렧 계산에서 위성 궤도 역학 부분은 비선형이므로 수치적 미분 방식을 통해 

계산하였으며, 시계 오차 부분은 상태 벡터의 미분 방정식 계수 행렧을 선형화해서 

계산하였다. 

Measurement update 과정에서 사용된 측정치는 의사거리 및 도플러 측정치이며, Eqs. 

(16, 17)과 같이 모델링하여 관측 행렧 계산에 사용하였다. 
 

        
                (  )  

 ̇   
   ̇ 

    ̇    ̇    (  )  

 
여기서   

 와  ̇ 
 는 각각 GNSS 위성과 달 위성 사이의 기하학적 거리와 거리의 변화율이며, 

    와      는 각각 GNSS 위성 시계 오차와 달 위성 시계 오차이다. 하첨자  ,  는 각각 달 

위성과 사용핚 측정치 종류를 의미핚다. 상첨자  는 지구 GNSS 위성을 의미핚다. 측정치 

생성에서 젂리층 지연에 의핚 오차를 포함하였으나 궤도 결정 시뮬레이션에서는 이를 

별도로 추정하거나 보상하지 않는다. 대싞에 계산된 GNSS 위성 위치와 달 위성 

위치로부터 싞호 벡터가 젂리층을 통과핚다고 판단되는 측정치는 measurement update 

과정에서 제외하고 관측행렧과 칼맊 이득을 계산하였다. Measurement update 과정에서 

칼맊 이득 계산, 상태 벡터 업데이트 그리고 공분산 행렧 업데이트 일렦의 과정은 Eqs. (18-

20)과 같다. 
 

        (       𝑅𝑅)   (  )  

 ̂   ̂ 
    (    ( ̂ 

 )) (  )  

(17)

여기서 ds
r와 d· s

r는 각각 GNSS 위성과 달 위성 사이의 기하학적 거

리와 거리의 변화율이며, δts
f와 δtr,f는 각각 GNSS 위성 시계 오차

와 달 위성 시계 오차이다. 하첨자 r, f는 각각 달 위성과 사용한 측

정치 종류를 의미한다. 상첨자 s는 지구 GNSS 위성을 의미한다. 

측정치 생성에서 전리층 지연에 의한 오차를 포함하였으나 궤도 

결정 시뮬레이션에서는 이를 별도로 추정하거나 보상하지 않는

다. 대신에 계산된 GNSS 위성 위치와 달 위성 위치로부터 신호 

벡터가 전리층을 통과한다고 판단되는 측정치는 measurement 

update 과정에서 제외하고 관측행렬과 칼만 이득을 계산하였다. 

Measurement update 과정에서 칼만 이득 계산, 상태 벡터 업데

이트 그리고 공분산 행렬 업데이트 일련의 과정은 Eqs. (18-20)과 

같다.

 ̂   
   ( ̂ ) (  )  

    
   (     )   (     )    (  )  

 
여기서 상첨자  는 예측 과정으로 얻어짂 값을 의미핚다.  는 상태 벡터의 공분산 

행렧이며,  는 프로세스 잡음 행렧이다.  (     )는 이젂 시점에서 다음 시점으로의 

상태 천이 행렧이며, Eq. (15)와 같이 궤도 역학 부분과 시계 오차 부분으로 분류핛 수 있다. 
 

 (     )  [ (     )      𝑐𝑐𝑐  
  (     )𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐

] (  )  

 
상태 천이 행렧 계산에서 위성 궤도 역학 부분은 비선형이므로 수치적 미분 방식을 통해 

계산하였으며, 시계 오차 부분은 상태 벡터의 미분 방정식 계수 행렧을 선형화해서 

계산하였다. 

Measurement update 과정에서 사용된 측정치는 의사거리 및 도플러 측정치이며, Eqs. 

(16, 17)과 같이 모델링하여 관측 행렧 계산에 사용하였다. 
 

        
                (  )  

 ̇   
   ̇ 

    ̇    ̇    (  )  

 
여기서   

 와  ̇ 
 는 각각 GNSS 위성과 달 위성 사이의 기하학적 거리와 거리의 변화율이며, 

    와      는 각각 GNSS 위성 시계 오차와 달 위성 시계 오차이다. 하첨자  ,  는 각각 달 

위성과 사용핚 측정치 종류를 의미핚다. 상첨자  는 지구 GNSS 위성을 의미핚다. 측정치 

생성에서 젂리층 지연에 의핚 오차를 포함하였으나 궤도 결정 시뮬레이션에서는 이를 

별도로 추정하거나 보상하지 않는다. 대싞에 계산된 GNSS 위성 위치와 달 위성 

위치로부터 싞호 벡터가 젂리층을 통과핚다고 판단되는 측정치는 measurement update 

과정에서 제외하고 관측행렧과 칼맊 이득을 계산하였다. Measurement update 과정에서 

칼맊 이득 계산, 상태 벡터 업데이트 그리고 공분산 행렧 업데이트 일렦의 과정은 Eqs. (18-

20)과 같다. 
 

        (       𝑅𝑅)   (  )  

 ̂   ̂ 
    (    ( ̂ 

 )) (  )  

(18)

 ̂   
   ( ̂ ) (  )  

    
   (     )   (     )    (  )  

 
여기서 상첨자  는 예측 과정으로 얻어짂 값을 의미핚다.  는 상태 벡터의 공분산 

행렧이며,  는 프로세스 잡음 행렧이다.  (     )는 이젂 시점에서 다음 시점으로의 

상태 천이 행렧이며, Eq. (15)와 같이 궤도 역학 부분과 시계 오차 부분으로 분류핛 수 있다. 
 

 (     )  [ (     )      𝑐𝑐𝑐  
  (     )𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐

] (  )  

 
상태 천이 행렧 계산에서 위성 궤도 역학 부분은 비선형이므로 수치적 미분 방식을 통해 

계산하였으며, 시계 오차 부분은 상태 벡터의 미분 방정식 계수 행렧을 선형화해서 

계산하였다. 

Measurement update 과정에서 사용된 측정치는 의사거리 및 도플러 측정치이며, Eqs. 

(16, 17)과 같이 모델링하여 관측 행렧 계산에 사용하였다. 
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 ̇   
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    ̇    ̇    (  )  

 
여기서   

 와  ̇ 
 는 각각 GNSS 위성과 달 위성 사이의 기하학적 거리와 거리의 변화율이며, 

    와      는 각각 GNSS 위성 시계 오차와 달 위성 시계 오차이다. 하첨자  ,  는 각각 달 

위성과 사용핚 측정치 종류를 의미핚다. 상첨자  는 지구 GNSS 위성을 의미핚다. 측정치 

생성에서 젂리층 지연에 의핚 오차를 포함하였으나 궤도 결정 시뮬레이션에서는 이를 

별도로 추정하거나 보상하지 않는다. 대싞에 계산된 GNSS 위성 위치와 달 위성 

위치로부터 싞호 벡터가 젂리층을 통과핚다고 판단되는 측정치는 measurement update 

과정에서 제외하고 관측행렧과 칼맊 이득을 계산하였다. Measurement update 과정에서 

칼맊 이득 계산, 상태 벡터 업데이트 그리고 공분산 행렧 업데이트 일렦의 과정은 Eqs. (18-

20)과 같다. 
 

        (       𝑅𝑅)   (  )  

 ̂   ̂ 
    (    ( ̂ 

 )) (  )  (19)

                                  (  )  

 
여기서   는 칼맊 이득,  는 측정치 선형화를 수행핚 관측 행렧, 𝑅𝑅은 측정치 잡음 행렧 

마지막으로   와  ( ̂  )는 각각 측정치 벡터와 측정치 모델링식으로부터 이를 예측 

계산핚 측정치 모델 벡터이다. 
 
5. SIMULATION SETUP 
 

Fig. 15는 시뮬레이션에서 가시성 분석과 궤도 결정을 위핚 측정치 생성에 홗용핚 

지구 GNSS 위성굮 구성을 나타낸다. 위성굮은 GPS, GLONASS, Galileo, BDS, QZSS, 

IRNSS 총 6개로 구성되어 있으며, 궤도 파라미터는 International Committee on GNSS (ICG) 

booklet에 기재되어 있는 위성굮별 궤도 파라미터를 참조하였다(United Nations Office for 

Outer Space Affairs 2021). 총 위성수는 123개이며, 위성굮별로 GPS 27개, GLONASS 24개, 

Galileo 24개, BDS 30개, QZSS 7개, IRNSS 11개로 구성된다. 

마찪가지로 Fig. 16은 시뮬레이션에서 사용자에 해당하는 달 위성의 두가지 궤도 

형상을 나타낸다. Fig. 16의 왼쪽은 ELFO, 오른쪽은 NRHO로 두 궤도 모두 큰 이심률을 

가짂다. ELFO는 JAXA에서 실제로 계획중인 LNSS 위성굮의 후보 궤도 파라미터 중 

하나를 참조하였으며, NRHO는 Lunar gateway의 임무 궤도 후보 중 하나를 선택하여 

홗용하였다 (Williams et al. 2017, Murata et al. 2024). 궤도 주기는 ELFO가 약 12시갂, 

NRHO가 약 7일을 가짂다. 

시뮬레이션은 총 30일의 기갂에 대해 짂행하였으며, 위성의 자세 모델은 앞서 

설명했던 것과 같이 지구 GNSS와 유사핚 Yaw-steering 모델을 가지는 것으로 

가정하였으며, 지구 GNSS 위성 싞호 수싞 앆테나는 위성 동체의 +X축 방향으로 부착되어 

있는 것으로 가정하였다. 달에서 운영되는 위성이라는 특수성과 기술 적용 시점에 따른 

짂화를 고려하여 위성의 수싞기 민감도는 앞선 지구-달 이동 시뮬레이션과 달리 15 dB-

Hz로 설정하였으며, 측정치 생성시 앞서 설명핚 기준에 따라 항법 메시지 복조를 

추가적으로 고려하였다. Table 7은 측정치 생성에서 사용핚 달 위성의 실제 궤적을 

젂파하는데 적용핚 역학 모델과 궤도 결정 시뮬레이션에서 EKF time update 때 궤도 

예측으로 적용핚 역학 모델의 차이를 도시핚다. 실제 궤도의 궤적을 젂파하는데 적용핚 

역학 모델보다 궤도 예측에서 적용핚 역학 모델을 의도적으로 열하시켜 모델의 

부정확성에 의핚 영향을 고려핛 수 있도록 하였다. 
 

(20)

여기서 Kk는 칼만 이득, H는 측정치 선형화를 수행한 관측 행렬, 

R은 측정치 잡음 행렬 마지막으로 zk와 h(X^ k
-)는 각각 측정치 벡터

와 측정치 모델링식으로부터 이를 예측 계산한 측정치 모델 벡터

이다.

5. SIMULATION SETUP

Fig. 15는 시뮬레이션에서 가시성 분석과 궤도 결정을 위한 측

정치 생성에 활용한 지구 GNSS 위성군 구성을 나타낸다. 위성군

은 GPS, GLONASS, Galileo, BDS, QZSS, IRNSS 총 6개로 구성되

어 있으며, 궤도 파라미터는 International Committee on GNSS 

(ICG) booklet에 기재되어 있는 위성군별 궤도 파라미터를 참

조하였다(United Nations Office for Outer Space Affairs 2021). 

총 위성수는 123개이며, 위성군별로 GPS 27개, GLONASS 24개, 

Galileo 24개, BDS 30개, QZSS 7개, IRNSS 11개로 구성된다.

마찬가지로 Fig. 16은 시뮬레이션에서 사용자에 해당하는 달 

위성의 두가지 궤도 형상을 나타낸다. Fig. 16의 왼쪽은 Elliptical 

Lunar Frozen Orbit (ELFO), 오른쪽은 Near Rectilinear Halo 

Orbit (NRHO)로 두 궤도 모두 큰 이심률을 가진다. ELFO는 

JAXA에서 실제로 계획중인 LNSS 위성군의 후보 궤도 파라미

터 중 하나를 참조하였으며, NRHO는 Lunar gateway의 임무 궤

Fig. 15.  GNSS constellation in simulation.
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도 후보 중 하나를 선택하여 활용하였다 (Williams et al. 2017, 

Murata et al. 2024). 궤도 주기는 ELFO가 약 12시간, NRHO가 약 

7일을 가진다.

시뮬레이션은 총 30일의 기간에 대해 진행하였으며, 위성의 자

세 모델은 앞서 설명했던 것과 같이 지구 GNSS와 유사한 Yaw-

steering 모델을 가지는 것으로 가정하였으며, 지구 GNSS 위성 

신호 수신 안테나는 위성 동체의 +X축 방향으로 부착되어 있는 

것으로 가정하였다. 달에서 운영되는 위성이라는 특수성과 기술 

적용 시점에 따른 진화를 고려하여 위성의 수신기 민감도는 앞선 

지구-달 이동 시뮬레이션과 달리 15 dB-Hz로 설정하였으며, 측정

치 생성시 앞서 설명한 기준에 따라 항법 메시지 복조를 추가적으

로 고려하였다. Table 7은 측정치 생성에서 사용한 달 위성의 실

제 궤적을 전파하는데 적용한 역학 모델과 궤도 결정 시뮬레이션

에서 EKF time update 때 궤도 예측으로 적용한 역학 모델의 차

이를 도시한다. 실제 궤도의 궤적을 전파하는데 적용한 역학 모델

보다 궤도 예측에서 적용한 역학 모델을 의도적으로 열하시켜 모

델의 부정확성에 의한 영향을 고려할 수 있도록 하였다.

6. SIMULATION RESULTS

6.1 Satellite Visibility Results

먼저 Figs. 17과 18은 각각 NRHO에서 30일 시뮬레이션 기간 동

안 위성군별 신호 종류별 평균 가시 위성수와 전체 위성군에 대

한 평균 가시 위성수를 나타낸다. 마찬가지로 Figs. 19와 20은 같

은 결과를 ELFO에 대해 도시한 것이다. 시뮬레이션 결과, NRHO

에서의 평균 가시 위성 수는 6.401개로 나타났으며, ELFO에서는 

3.596개로 나타나, NRHO가 ELFO에 비해서 약 2.805개(약 78%) 

더 많은 가시 위성수를 가진다. 다시 말해, NRHO는 ELFO 대비 

GNSS 위성 가시성이 약 1.78배 향상된 결과를 나타낸다. 이러한 

이유는 궤도 형상에서 알 수 있으며 Fig. 16에서 ELFO는 지구의 

위치와 관계없이 궤도면이 달 관성 좌표계에서 항상 일정한 방향

을 향하고 있는다. 그에 반해 NRHO는 궤도면이 항상 지구 방향을 

향하게 되는데, 이러한 특성으로 NRHO는 ELFO보다 상대적으로 

지구 GNSS 위성 가시성 확보에 있어 유리하다고 볼 수 있다.

그리고 두 궤도 형상에서 공통적으로 Signal 2에 포함된 측정

치가 Signal 1에 포함된 측정치 보다 상대적으로 높은 가시성을 

나타낸다. Table 2에서 GPS L1, QZSS L1 신호의 출력 보다 L5신

호의 출력이 1.5 dBW 높게 설정되어 있는데, 최소 수신 세기가 L5

에 대해 높게 설정되어 있는 ICD 문서의 내용을 따른 것이다. 이

는 나중에 공개된 L5의 신호의 세기가 L1보다 높은 특성을 반영

한다 (Hrbek et al. 2016). GPS, Galileo, QZSS를 제외한 나머지 

위성군은 GPS, QZSS 위성군의 데이터를 활용하였기 때문에, 전

반적으로 GPS 결과와 유사한 경향성을 나타내고, 위성 궤도의 상

이성에 따른 기하학적인 차이만 반영된 결과라고 할 수 있다. 또

한 Galileo에 비해 상대적으로 높은 가시성을 나타내는 것도 신

Fig. 16.  Lunar satellite in ELFO (left) and in NRHO (right).

Fig. 17.  Satellite visibility from NRHO for each GNSS constellation.

Fig. 18.  Mean satellite visibility from NRHO.

Table 7.  Dynamic model.

Parameter True trajectory Prediction

Gravitational potential
10 Degree 10 Order
LP165P

4 Degree 4 Order
LP165P

Third body attraction Sun, Earth, Jupiter, Mars, Venus Sun, Earth
Solar radiation pressure Yes Yes
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호 출력과 관련한 파라미터를 GPS와 동일한 데이터를 적용하였

기 때문이지, 실제 결과는 상이할 수 있다. 그리고 Eq. (1)에서 20 

log

6. SIMULATION RESULTS 
 
6.1 Satellite Visibility Results 
 
먼저 Figs. 17과 18은 각각 NRHO에서 30일 시뮬레이션 기갂 동앆 위성굮별 싞호 

종류별 평균 가시 위성수와 젂체 위성굮에 대핚 평균 가시 위성수를 나타낸다. 마찪가지로 

Figs. 19와 20은 같은 결과를 ELFO에 대해 도시핚 것이다. 시뮬레이션 결과, NRHO에서의 

평균 가시 위성 수는 6.401개로 나타났으며, ELFO에서는 3.596개로 나타나, NRHO가 

ELFO에 비해서 약 2.805개(약 78%) 더 맋은 가시 위성수를 가짂다. 다시 말해, NRHO는 

ELFO 대비 GNSS 위성 가시성이 약 1.78배 향상된 결과를 나타낸다. 이러핚 이유는 궤도 

형상에서 알 수 있으며 Fig. 16에서 ELFO는 지구의 위치와 관계없이 궤도면이 달 관성 

좌표계에서 항상 일정핚 방향을 향하고 있는다. 그에 반해 NRHO는 궤도면이 항상 지구 

방향을 향하게 되는데, 이러핚 특성으로 NRHO는 ELFO보다 상대적으로 지구 GNSS 위성 

가시성 확보에 있어 유리하다고 볼 수 있다. 

그리고 두 궤도 형상에서 공통적으로 Signal 2에 포함된 측정치가 Signal 1에 포함된 

측정치 보다 상대적으로 높은 가시성을 나타낸다. Table 2에서 GPS L1, QZSS L1 싞호의 

출력 보다 L5싞호의 출력이 1.5 dBW 높게 설정되어 있는데, 최소 수싞 세기가 L5에 대해 

높게 설정되어 있는 ICD 문서의 내용을 따른 것이다. 이는 나중에 공개된 L5의 싞호의 

세기가 L1보다 높은 특성을 반영핚다 (Hrbek et al. 2016). GPS, Galileo, QZSS를 제외핚 

나머지 위성굮은 GPS, QZSS 위성굮의 데이터를 홗용하였기 때문에, 젂반적으로 GPS 

결과와 유사핚 경향성을 나타내고, 위성 궤도의 상이성에 따른 기하학적인 차이맊 반영된 

결과라고 핛 수 있다. 또핚 Galileo에 비해 상대적으로 높은 가시성을 나타내는 것도 싞호 

출력과 관렦핚 파라미터를 GPS와 동일핚 데이터를 적용하였기 때문이지, 실제 결과는 

상이핛 수 있다. 그리고 Eq. (1)에서      (     )는 자유 공갂 싞호 젂파에 따른 싞호 세기 

감소를 나타내는데, 파장이 길수록 상대적으로 손실이 적게 나타난다. 그러므로 L1 보다 

상대적으로 파장이 긴 L5 싞호는 가시성 확보 측면에서 이점이 있다. 마지막으로 Table 

4를 보면 Galileo의 경우 항법 메시지 복조를 고려하는 상황에서 E1-B로 방송되는 

INAV보다 E5a-I로 방송되는 FNAV를 수싞하기 위해 요구되는 최소 수싞 싞호 세기가 

무려 7 dB-Hz 낮다. 그러므로 Galileo 역시 Signal 1 싞호인 E1-B보다 Signal 2 싞호인 E5a-

I의 가시성이 상대적으로 높게 나타난다. 
 
6.2 Orbit Determination Results 
 

는 자유 공간 신호 전파에 따른 신호 세기 감소를 나타

내는데, 파장이 길수록 상대적으로 손실이 적게 나타난다. 그러

므로 L1 보다 상대적으로 파장이 긴 L5 신호는 가시성 확보 측면

에서 이점이 있다. 마지막으로 Table 4를 보면 Galileo의 경우 항

법 메시지 복조를 고려하는 상황에서 E1-B로 방송되는 INAV보다 

E5a-I로 방송되는 FNAV를 수신하기 위해 요구되는 최소 수신 신

호 세기가 무려 7 dB-Hz 낮다. 그러므로 Galileo 역시 Signal 1 신

호인 E1-B보다 Signal 2 신호인 E5a-I의 가시성이 상대적으로 높

게 나타난다.

6.2 Orbit Determination Results

앞서 얻은 위성 가시성 환경을 가진 측정치 데이터를 가지고 

EKF 기반 궤도 결정 시뮬레이션을 수행하였으며, Figs. 21과 22

는 각각 NRHO와 ELFO의 궤도 결정 결과를 나타낸다. 각각의 그

래프에서 왼쪽은 위성의 위치와 속도 오차를 도시하고, 오른쪽은 

여러 위성 시계 오차 변수 중에서 GPS L1CA에 해당하는 시계 오

차 결과와 시계 오차의 변화율 결과이다. 그래프에서 회색 음영

은 위성의 가시성이 0인 구간을 의미하며, 파란 실선은 실제 오차 

그리고 주황색, 보라색 점선은 공분산 행렬에서 얻은 표준편차 

값의 3배인 3σ를 나타낸다. 마지막으로 붉은 세로 실선은 시뮬레

Fig. 19.  Mean satellite visibility from ELFO.

Fig. 21.  Position and velocity errors (left) and clock errors (right) of NRHO.

Fig. 22.  Position and velocity errors (left) and clock errors (right) of ELFO.

Fig. 20.  Mean satellite visibility from ELFO.
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이션이 종료되는 시점에서 Root Mean Square (RMS) 값을 계산

하기 시작한 시점을 나타내며, NRHO는 시뮬레이션 종료 7일 전 

구간에 대해 RMS 값을 계산하였고, ELFO는 시뮬레이션 종료 1

일 전 구간에 대해 RMS 값을 계산하였다 두 궤도 형상에 대해 모

두 위치는 50 m 이하 그리고 시계 오차는 30 ns 이하의 정확도를 

보였다.

NRHO, ELFO 모두 이심률이 큰 궤도이며, 두 궤도 형상에 대

한 위치 오차 결과를 보면 공통적인 특징이 나타나는 것을 확인

할 수 있다. 궤도 주기가 상대적으로 긴 NRHO의 결과 그래프인 

Fig. 21을 보면 위치 오차가 궤도의 주기마다 계단 형태로 급격히 

줄어드는 경향을 확인할 수 있다. 구체적으로 Fig. 21의 왼쪽 상

단 그래프에서 시뮬레이션 시작 13일 부근에서 위치 오차가 약 

330 m에서 6.5 m까지 급격히 줄어든다. 주기가 상대적으로 짧

은 ELFO의 결과인 Fig. 22를 보면 시뮬레이션 초반 궤도 주기마

다 NRHO와 동일하게 오차가 줄어드는 것을 확인할 수 있다. Fig. 

23은 ELFO의 결과 그래프를 확대한 것이며, ELFO에서는 위치

와 속도 오차가 급격히 증가하는 지점 전후로 측정치가 아예 들

어오지 못하다가 잠깐 측정치가 들어올 때 NRHO와 유사하게 오

차가 빠르게 줄어든다. NRHO, ELFO 두 궤도에서 이러한 현상이 

나타나는 지점은 달과 위성 사이의 거리가 가장 가까워지는 근월

점 부근이며, 근월점 부근에서 위성의 기동이 빨라지면서 동시에 

위성의 동역학적 특성도 빠르게 변하게 되고 이것이 필터의 빠른 

수렴을 야기한다 (Winternitz et al. 2019). 하지만 반대로 속도 오

차는 근월점 부근에서 크게 튀는 현상이 있는데, 이는 근월점 부

근에서의 빠른 동역학적 특성으로 궤도 예측 오차가 오히려 크

게 발생하는 영향으로 볼 수 있다. 만일 근월점 부근에서 측정치

가 들어오지 않아 궤도 예측만 지속하는 상황이라면 해당 지점에

서 큰 위치 오차가 발생하게 될 것이다. 반면에 원월점 부근에서

는 위성의 동역학적 특성이 낮은 탓에 측정치가 들어오더라도 위

치 오차 개선에 큰 영향을 미치지 못하는 현상을 보인다. 이러한 

현상은 이심률이 큰 NRHO, ELFO 두 궤도 형상에 대해 동일하게 

나타났다. 

Table 8은 시뮬레이션 위치 오차 결과를 Radial, along-track, 

cross-track 방향을 포함하여 도시한 것이다. Radial은 달 중심에

서 위성 방향, Along-track은 위성 진행 방향, Cross-track은 궤

도면과 수직인 방향이며, 위성의 위치 오차를 사용자 측정치 시

선 방향 벡터로 사영하였을 때, 큰 영향을 미치는 위성 위치 오차

는 Radial 방향이다 (Montenbruck et al. 2018, Kim et al. 2024b). 

향후 달 항법 위성의 궤도 오차 모델링이나 달 항법 위성의 궤도 

오차가 사용자에게 미치는 영향을 분석하기 위해서는 관성 좌

표계 좌표축 방향 오차 성분 보다는 radial, along-track, cross-

track 방향으로 오차를 확인하는 것이 바람직하다. Winternitz et 

al. (2019)의 연구에서는 달과 지구의 편향된 기하학적 배치 구

조가 위치와 속도에 미치는 영향을 분석하기 위해서 지구 중심

에서 위성 쪽으로의 range 방향 오차, range 방향과 수직인 평면

에 포함되는 lateral 방향에서의 오차로 나누어 결과를 제시하였

다. Winternitz et al. (2019)의 연구에서 측정치가 들어오는 방향

인 range 방향에서의 위성 위치 오차가 Lateral 방향보다 훨씬 작

게 나타났다. Table 8에서 ELFO는 세 방향에서 뚜렷한 오차 경

향이 나타나지는 않는 반면에, NRHO는 Cross-track 방향의 오

차가 가장 작게 나타났다. Fig. 16의 NRHO 형상에서 궤도면과 지

구 방향이 서로 수직한 모습인 것을 알 수 있는데, Winternitz et 

al. (2019)의 연구에서 range 방향 오차가 lateral 방향에 비해 작

은 오차를 가진 것과 같이 NRHO에서는 측정치가 들어오는 방향

인 Cross-track 방향의 오차가 가장 작게 나타나는 것으로 해석

할 수 있다.

마지막으로 Fig. 24는 LuGRE 미션과 유사하게 GPS L1, L5 그

리고 Galileo E1, E5a 측정치만 사용하여 EKF 기반 궤도 결정을 

수행한 결과를 NRHO에 대해 나타내며, Figs. 25와 26은 같은 조

건으로 진행한 ELFO 결과 그래프이다. 이전 시뮬레이션 보다 측

정치 종류와 가시 위성수가 상대적으로 부족하기 때문에 위치 오

차가 비교적 크게 나타나지만, 이전 시뮬레이션에서 확인한 현상

은 동일하게 관측된다. 측정치가 상대적으로 더 열악한 환경임에

도 불구하고 두 궤도 형상에 대해 모두 위치는 50 m 이하 그리고 

시계 오차는 50 ns 이하의 정확도를 보였다. 이는 현재까지 보고

된 LuGRE 위치 오차인 1.5 km의 1/10 수준의 오차로, 그 정확도가 

10배 이상 향상될 수 있음을 제시하였다.

Fig. 23.  Zoomed-in view of position and velocity errors of ELFO.

Table 8.  Simulation results in RMS.

Orbit Position (m) Velocity (mm/s) Radial (m) Along-track (m) Cross-track (m) L1CA clock (ns)
NRHO
ELFO

18.22
27.99

0.52
4.35

11.90
13.53

12.33
13.24

6.19
20.62

22.43
7.09
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7. CONCLUSIONS

본 논문에서는 지구 GNSS 위성 신호를 사용하여 달 위성의 궤

도 결정을 시뮬레이션을 통해 진행하였다. GNSS 위성 신호 가시

성 분석을 통해 L1 주파수 영역 신호보다 L5 주파수 영역 신호의 

가시성이 더 높음을 확인하였다. 이는 L1보다 L5 신호가 나중에 

설계된 신호이고, L5 신호 출력이 L1보다 높기 때문에 나타난 결

과이다. 궤도 형상 별로는 궤도면이 관성 좌표계에 대해 일정한 

방향을 가지는 ELFO 보다 궤도면에 지구 방향을 향하는 NRHO

에서 더 높은 가시성의 신호 수신 환경을 보여주었다.

궤도 결정 시뮬레이션에서 NRHO, ELFO 두 가지 경우에 대해 

모두 위치 정확도가 RMS 기준 50 m 이하로 달성할 수 있음을 확

인하였다. 이는 평균 가시 위성수가 3~6개로 상대적으로 열악하

고 GDOP가 최대 수천까지 나타나는 달 환경에서 유의미한 결과

라고 볼 수 있다. 또한 이심률이 큰 궤도에서 근점에서의 높은 동

역학적 특성이 궤도 예측과정에서 큰 오차를 야기할 수 있으나 

측정치가 있는 경우 오히려 높은 동역학적 특성이 필터의 빠른 

수렴을 이끌어내고, 원점에서는 반대로 낮은 동역학적 특성이 궤

도 예측과정에서는 작은 오차를 가지더라도 필터의 수렴에는 큰 

영향이 없는 것을 확인하였다.

본 연구를 통해 달에서 지구 GNSS 신호를 사용하여 궤도 결

정을 수행하는 가능성에 대해 확인하였다. GPS, Galileo, QZSS를 

제외한 다른 위성군에 대해 Link budget 계산과 위성군 방송궤도

력 오차 모델링에서 정보가 존재하지 않거나 데이터 처리가 모두 

Fig. 24.  Position and velocity errors (left) and clock errors (right) of NRHO with GPS and Galileo.

Fig. 25.  Position and velocity errors (left) and clock errors (right) of ELFO with GPS and Galileo.

Fig. 26.  Zoomed-in view of position and velocity errors of ELFO with GPS and Galileo.
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이루어지지 않은 경우 궤도 형상이 유사한 GPS, Galileo, QZSS 

위성군의 정보를 대신 가정하여 사용하였다. 추후 시뮬레이션 연

구의 발전도 및 신뢰성 확보를 위해서는 본 연구에서 가정한 다

른 위성군의 특성을 정확히 반영할 필요가 있다. 이를 위해 Kim 

et al. (2024b)에서 GPS, Galileo, QZSS, BDS 위성군에 대해 방송

궤도력 오차를 통계적으로 분석한 것과 같이 GLONASS, IRNSS

에 대한 방송궤도력 오차를 분석하여 모델링에 활용할 수 있을 

것이며, Link budget 계산에 필요한 물리적 파라미터는 오픈 소

스로 공개된 시뮬레이션 툴의 소스코드나 각 위성군별 ICD 문서 

또는 IGS에서 제공하는 위성군 Metadata 문서 정보를 결합하여 

개선할 수 있을 것이다 (Iiyama et al. 2023). 본 시뮬레이션 연구 

내용을 바탕으로 향후 양방향 측정치와 결합하여 궤도 결정 기능

을 확장할 수 있을 것으로 생각한다. 또한 달 지상 사용자의 위치 

결정 성능 평가에도 향후에는 활용할 수 있을 것으로 기대한다.
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