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카메라형 태양센서와 GNSS를 이용한 

관성항법시스템 성능 개선

I. 서론

  전자 산업의 발전과 함께 저가 센서류는 상당 수준 발달하였다. 그에 따라 이러한 저

가 센서를 이용하여 AHRS, 관성항법시스템의 개발이 시도되어 왔다. 하지만 이러한 센서

의 경우 바이어스 등의 오차가 존재하여 장시간 사용이 어렵다. 이러한 단점을 보안하기 

위하여 복합항법시스템이 개발되어 왔다. 복합항법시스템에 사용되는 보조센서는 외부의 

영향을 잘 받지 않아야 하며, 비발산 특성이 요구된다. 여러 보조 센서들이 시도되었으

나, 여전히 보조센서에 특성에 의해 존재하는 단점으로 인해 실제 실용이 어려운 것이 

실정이다. 이러한 배경으로 본 논문에서 보조센서로 원활한 사용을 위한 카메라형 태양

센서를 개발하였으며, GNSS와 결합하여 관성항법시스템의 성능을 개선하였다. 

1. MEMS 센서와 무인기 개발

  항공기에 운동 상태를 측정하기 위한 대표적인 장치로는 각속도, 가속도를 측정하는 

관성측정장치(Inertial Measurement Unit : IMU)와 각속도, 가속도를 측정하고 자세와 

방위각을 계산하는 AHRS(Attitude Heading Reference System), 마지막으로 각속도, 가속

도를 측정하고 자세, 속도, 위치까지 계산하는 관성항법시스템(Inertial Navigation 

System : INS)이 있다.  이 모든 장치는 각속도 측정을 위한 자이로(gyro), 가속도 측정

을 위한 가속도계(accelerometer) 등의 관성센서 조합으로 이루어진다.

  전자산업의 비약적인 발전에 힘입어 항공기에 사용되는 각종 센서(Sensor)류도 비용대

비 성능이 빠른 속도로 개선되고 있으며, 같은 기능의 경우 소형, 경량, 가격 인하의 방

향으로 발전하고 있다. 이러한 센서에는 MEMS(Micro Electro Mechanical Systems) 기술

이 적용되고 있다.

  각종 부품의 가격대비 성능향상의 영향으로 이를 이용한 다양한 새로운 개발 과제가 

시도되고 있는데 소형 무인기(Unmanned Aerial Vehicle : UAV)의 개발이 가장 대표적인 

것 중의 하나이다. 종래의 무인기는 복합적인 기능을 수행하며 높은 정밀도 및 신뢰성을 

가지는 고가의 부품들을 장착하는 것이 일반적이었다. 따라서 무인기 시스템의 개발은 

대기업이나 연구소 등에서만 제한적으로 이루어졌다. 하지만 최근 10년 사이의 저가의 

소형센서의 혁신적인 발전에 힘입어 이를 이용한 탑재 시스템의 개발이 대학 또는 심지

어는 개인적인 수준에서도 가능해짐에 따라 전 세계적으로 빠르게 팽창하고 있다. 이러

한 소형 무인기는 적어도 제어나 초보적인 항법의 관점에서는 기존의 고가의 무인기에 

근접해 가는 추세를 보이고 있다. 하지만 저가의 소형센서를 사용하여 구현하는 항법장

비의 경우에는 적어도 현재까지는 구현할 수 있는 최대정확도가 무인기에 장시간 장착하
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여 안정적으로 유도 및 항법 기능을 수행하기에는 무리가 있다. 따라서 항공 선진국에서 

여러 대학들이 개발하는 무인기의 경우에는 고가의 AHRS나 INS를 장착하는 것이 일반적

이다. INS에 요구되는 사용 수준에 따른 특성은 표 1과 같다.

그림 1 Cloud Cap Technology사의
Crista IMU

그림 2 Cloud Cap Tchnology사의 Picolo
자동비행장치

사용 수준 Navigation Tactical Automotive Consumer

위치 오차() 1.9 19-38 ≈120 ≈180

자이로

편차(deg)

비례상수()

노 이 즈

(deg )

0.005-0.01

5-50

0.002-0.005

1-10

200-50

0.2-0.5

180 360

가속도계

편차()

비례상수()

노이즈( )

5-10

10-20

5-10

200-500

400-1000

200-400

1200 2400

표 1 INS 성능 [9]

2. 복합항법시스템의 관성항법시스템 성능 개선

그림 3에서는 일반적인 스트랩다운(Strapdown) 방식의 INS의 작동 방식을 나타내고 있

다. 기본적인 작동원리는 자이로에서 측정되는 각속도를 적분하여 탑재체의 자세각을 계산

하고, 이 자세각으로 부터 좌표변환 행렬을 구한 다음 가속도계에서 측정되는 국소좌표계

에서의 가속도 성분을 좌표변환행렬을 이용하여 관성좌표계의 성분으로 변환하고 이를 적

분하여 속도와 위치를 계산하는 방식이다.

그림 3에서, 예를 들어 자이로에서 측정하는 각속도에 오프셋(바이어스) 오차가 존재한

다고 하면, 각속도는 시간에 대한 적분과정을 거치면서 자세각의 오프셋오차가 점차 커질 

것이라는 것을 알 수 있다. 자세각 또는 방향 코사인 행렬의 오차는 속도와 위치계산에 대

한 오차로 전파되므로 전체적인 결과의 신뢰성이 떨어진다.  따라서 자이로와 가속도계의 
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부품 단위에서의 철저한 보정이 필수적이라는 것을 알 수 있다. 하지만 문제는 저가의 센

서를 사용하여 구성한 시스템의 정확도가 향상되는 데는 물리적인 한계가 존재한다는 것이

다. 내부 질량(proof mass)의 크기가 제한적이어서 증폭비가 클 수밖에 없고 따라서 노이

즈에 좀 더 민감하다. 아울러 저가에 공급하는 것을 목표로 대량생산하여 공급하는 체제로 

나아가기 때문에 센서레벨에서의 정확도 보정도 어렵고 그 특성의 변화가 외부환경에 대해 

민감하다. 센서단위에서의 보정이 만족스럽게 되었다고 하더라도 장거리 항법 등의 경우처

럼 장시간 지속적으로 사용하는 경우에는 필연적으로 자세와 위치 및 속도 오차가 누적될 

수밖에 없다. 즉 IMU 만을 사용하는 INS의 경우에는 오차가 발산하는 경향을 가진다는 것

을 알 수 있다. 이를 극복하기 위한 방법으로 제시되고 또 활발히 개발되는 것이 상호 보완

작용을 할 수 있는 보조센서를 사용하는 것이다.

그림 3 Strapdown INS 작동 개념도

  보조센서로는 GNSS(Global Navigation Satellite System)나 자장계(Magnetometer) 등

이 있으며, IMU에서 생성되는 신호와 GNSS 등 비발산 특성을 가지는 센서에서 측정되는 

신호를 이용하여 효율을 최대한 올리는 방향으로 연구되고 있다.[1][2] 이러한 기술을 

복합 항법이라 하며, 이 중에서 가장 유망하면서 동시에 가장 활발히 진행되는 것이 INS

와 GNSS를 결합하는 것이다. 그림 4에 이러한 시스템의 기본 흐름도를 보여주고 있다.

그림 4 INS와 GNSS를 이용한 복합항법시스템

GNSS는 관성좌표계에서의 병진속도와 위치를 파악하는데 사용되는 센서의 하나이다. 
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GNSS 센서는 보통 십 수 미터의 오차범위에서 현재의 위치를 세계 어디서나 파악할 수 있게 

하는 센서인데 INS와는 달리 오차가 발산하지 않는다. 자이로와 가속도계에서 나온 신호를 

사용하여 추정된 위치는 시간이 지나면서 오차가 커지게 되는데, 이를 GNSS에서 나온 위치

신호를 이용하여 보정하고 보정에서 사용된 오차특성을 자이로와 가속도계로 다시 되먹임

으로써 오차보정을 실시간으로 수행하는 것이다. GNSS는 일반적으로 INS에 비해 작동속도

가 느려서 일반적으로 무인기에 사용되는 것 중에서 고사양에 해당하는 것이 10 Hz 정도로 

작동하고, 범용 수신기의 경우에는 1 Hz의 동작율이 일반적이다. 따라서 최대 약 100Hz로 

작동하는 INS의 경우에는 100번은 자이로와 가속도계의 신호로 자세와 위치를 계산하고 1

초가 경과한 후 GNSS에서 위치 데이터가 출력되면 이를 통해서 보정한 다음 오차특성을 변

화시키고 하는 과정을 지속적으로 반복함으로써 INS의 장점을 최대한 활용하고 동시에 발

산 오차의 영향을 줄일 수가 있다. 현재 GNSS 수신기가 점차 경량화 되고 가격도 저렴해지

고 있으므로 소형 무인기에 사용되는 저가의 INS도 이러한 방식을 취하는 것이 보편화되고 

있다.

이러한 방식은 GNSS 뿐 아니라 다른 보조센서를 INS와 결합하는 시스템으로 확대되고 있

다. 예를 들어 자장계 및 대기 센서를 INS와 결합하는 방식도 시도되고 있다. 자장계는 검

출되는 자장벡터가 자세에 따라 변한다는 사실에서 이 변화량을 이용하여 자세를 추정하는 

방식이다.  대기센서의 경우에는 대기속도나 고도계에서 나오는 속도 및 고도 정보를 이용

하여 INS를 보정하는 방식이다.  앞에서 언급한 것처럼 이러한 보조센서들의 오차특성은 

모두 비발산 오차라는 것이다.  현재는 INS와 결합되는 보조센서의 숫자가 점차 늘고 있어

서 중급 이상의 무인기의 경우에는 INS, GNSS, 자장계, 대기센서를 모두 연동해서 사용하

는 경우도 있다.

하지만 이러한 복합 센서를 사용하여 오차특성을 개선하는 방법이 저가 INS의 정밀도 및 

정확도의 결함을 궁극적으로 보상하는 방법이 아니라는 사실은 엄연히 존재한다. 이것은 

시스템의 신뢰성에 영향을 미치는데 보조센서의 종류에 따라 나타나는 특성들이 차이가 있

다. 예를 들어 가장 활발하게 사용되는 GNSS/INS 결합의 경우에는 GNSS 신호가 단절이 되

는 경우에는 치명적이 될 수 있다는 것이다. 점차 개선되고 있기는 하지만 GNSS 신호의 수

신 상태가 항상 양호하지 만은 않다는 것은 잘 알려져 있다. 이러한 수신 상태의 불량을 가

져오는 원인으로는 전파방해(jamming) 등 의도적 또는 비의도적 전파교란, 가시위성 배열 

불량 등이다. 따라서 저가의 INS의 발산 오차를 GNSS로 보정하는 경우, GNSS 신호가 수신

되지 않는 경우에는 INS의 오차가 그대로 나타나게 되고, 이에 의존하는 시스템의 제어, 

유도, 항법은 치명적인 결과를 초래할 수도 있다. 그 뿐만 아니라 GNSS/INS는 수평비행상

태나 정적상태에서 자세에 관한 가관측성이 제한됨에 따라 자세를 보정해 주지 못한다.[3] 

이러한 GNSS/INS의 자세 보정에 대한 단점을 보안하기 위해서 자장계를 많이 사용한다.

하지만 자장계도 외부요인에 대한 취약성이 존재한다. 즉 고압선이나 자성체등 자장에 

강한 영향을 주는 물체 근처에서는 자장계의 오차가 커지게 되고 일반적으로 데이터를 신

뢰할 수 없게 된다. 즉 고압선이나 자성체등 자장에 강한 영향을 주는 물체 근처에서는 자

장계의 오차가 커지게 되고 일반적으로 데이터를 신뢰할 수 없게 된다. 대기센서의 경우에

도 바람, 온도, 밀도 등 다양한 조건에서 정확한 데이터를 얻는 것이 일반적으로 용이하지 
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않다. 즉 이러한 센서들이 외부 환경 요인에 취약하다는 결함을 가지고 있다는 것이다.  따

라서 이를 극복하는 방안으로 활용되고 있는 것이 다양한 센서들을 복합적으로 사용하는 

것이다. 

그림 5 정밀, 비정밀 INS 복합항법시스템 비교[4]

그림 5는 일반적인 복합항법시스템의 성향을 나타낸 것인데, 실선으로 나타낸 것은 정밀 

INS를 사용하는 경우이고 점선은 저가의 비정밀 INS를 사용하는 경우이다. 'x'로 표시된 

것은 GNSS에서 측정한 위치 신호이다. 두 INS 모두 GNSS에서 보정신호를 받아서 사용하는

데, 여기에서 제시하지는 않았지만 GNSS가 정상적으로 작동하는 경우에는 INS의 오차상수

가 약간 잘못 보정되었더라도 위치오차는 시간에 대해 발산하지 않았다. 여기에서 제시된 

결과는 앞의 경우에서 GNSS 신호를 일부 구간에서 단절하고 그 영향을 평가한 것이다.  그

림 5에서 제시된 결과에서 보면 정밀 INS의 경우에는 (직선) 궤적을 비교적 잘 유지하지만 

비정밀 INS를 사용하는 경우에는 GNSS의 보정신호가 사라지는 경우에는 오차가 빠르게 누

적됨을 볼 수 있다.

3. 태양시선벡터를 이용한 보정

저가의 비정밀 센서를 사용하여 구성하는 INS의 경우에는 보조센서를 이용하여 보정하는 

것이 필수적인 요소인데, 이 때 보조센서에서 요구되는 특성은 오차가 발산하지 않아야 한

다는 것과 외부환경에 민감하지 않아야 한다는 것이다. 따라서 이러한 조건을 만족하기 위

해 안출된 것으로서, 본 논문의 목표는 카메라형 태양센서로 측정한 태양시선벡터를 사용

하여 센서를 보정하여 성능을 개선하는 것이다.

일반적인 태양센서는 높은 분해능의 slit형 태양센서로 우주의 위성에서 널리 사용된다.  

그러나 이러한 센서는 너무 비싸며, 무인기에 응용하기에는 부피가 크다. 그 뿐만 아니라 

우주가 아닌 지상에서는 외부 환경의 영향을 받아 잘못된 측정을 할 수가 있다. 

이러한 단점을 보안하기 위하여 본 논문에서는 시각영상을 이용한 카메라형 태양센서를 
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개발하였다. 시각영상을 이용한 태양의 측정은 영상을 통해 태양에 대한 정보를 외부환경

과 함께 측정이 가능하며, 잘못된 측정에 대해서 판단할 수 있을 뿐만 아니라 이미지 처리

를 통해 외부 환경에 의한 영향을 제외하고 태양을 인식 할 수 있다.

시각센서를 이용하여 자세를 제어하고 항법에 사용하려는 연구는 다양하게 시도되고 있

다. 시각센서의 경우에는 기상상태가 양호한 조건이라면 외부의 영향을 거의 받지 않고 안

정적으로 작동하기 때문에, 제한적인 운용범위를 고려한다면, 가장 신뢰성이 높은 센서 중

의 하나가 될 것이다. 하지만 현재 시도되고 있는 시각센서를 이용한 자세계는 일반적인 

영상의 경우에 처리속도가 항공기의 제어에 사용될 만큼 충분히 빠르지 못하다는 문제를 

가지고 있다. 이 문제는 프로세서의 빠른 개발로 궁극적으로 해결될 것이 확실하지만 저가

의 센서에 기반을 둔 소형 무인기에 적용이 되기까지는 적지 않은 시간이 소요될 것으로 예

상된다. 시각 센서에서 나오는 영상을 그대로 사용하는 경우의 또 다른 문제점 중의 하나

는 지상에 있는 물체를 이용할 경우에, 만일 자동차 등 움직이는 물체가 포함되면 물체의 

움직임과 항공기의 움직임에 의한 효과를 구별하기가 힘들다는 것이다. 이를 극복하는 방

안으로 제시되는 것이 지평선 등을 사용하는 것인데, 이것 역시 환경에 민감하다는 측면이 

있다.

본 논문에서 사용하는 방법은 복잡한 시각영상을 사용하는 것이 아니고 태양시선벡터를 

사용한다. 태양시선벡터는 아날로그 또는 디지털 태양센서를 사용해서 측정할 수도 있고 

디지털 카메라의 영상을 간단히 처리하여 얻을 수도 있다. 이러한 시선벡터는 보정시의 기

준 데이터를 만들어내는 신호로 사용되는데, 일반 영상을 이용하는 시도와의 차별성은 태

양시선벡터는 획득이 아주 간단하다는 것이다.  

이러한 태양시선벡터를 사용할 때 생기는 가장 큰 장점은 기상조건을 제외한 외부환경에 

민감한 부분이 없다는 것이다. 지구 기준 좌표계에서의 태양시선벡터 성분 를 찾아내기 

위해서는 위치와 시간이 필요한데, 가장 손쉬운 것을 이 시스템을 GNSS와 연동하는 것이

다. 이 경우 시간과 위치를 정확하게 알 수 있으므로 가장 이상적이다.

이러한 시스템의 유일한 운용상의 제약조건은 태양시선벡터를 관측에 의해 찾을 수 있어

야 한다는 것이다. 이를 위해서는 구름이 태양을 가리는 경우나 시선벡터 사이에 장애물이 

없어야 한다. 하지만 이러한 제약조건은 실제 운용상에서는 큰 문제가 되지 않을 수도 있

다. 현실적으로 저가의 무인항공기 뿐 아니라 중급 무인항공기까지도 대부분은 기상상태가 

아주 양호한 상태에서만 비행한다. 또한 무인기의 운용고도가 일반적으로 건물 등에 의해 

가려지는 고도보다는 훨씬 높으므로 장애물에 가리는 경우도 실제로는 잘 발생하지 않는

다. 따라서 앞에서 언급했던 제약조건이 현실적인 운용실태를 고려할 때 그다지 큰 제약조

건은 아닐 수 있다. 
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II. 본론

1. 알고리듬 개발

가. 복합항법시스템의 태양시선벡터 개요

본 논문의 목표는 전술한 바와 같이 저가의 IMU를 지닌 INS와 GNSS, 태양시선벡터를 이용

하여 센서를 보정하여 성능을 개선하는 것이다.

방향을 태양으로 향하고 있고 크기가 1인 벡터를 태양시선벡터라고 부른다. 태양시선벡

터는 하나이나, 축이 어긋나 있는 서로 다른 좌표계를 사용하면 각 축의 성분 길이가 다르

게 표현된다. 항공기에 고정되어 있는 동체좌표계 태양시선벡터의 각 축 방향 성분은 센서

가 장착된 항공기의 자세에 따라 달라지고, 항공기의 지구상에서의 위치(경, 위도)와 시간

에 따라 달라진다. 그림 6(가)와 같이 만일 항공기의 위치와 시간이 주어지면 지표면에 수

평하고 북쪽, 동쪽, 아랫방향으로 세 축을 가지는 좌표계(North-East-Down 좌표계 : NED 

좌표계)의 태양시선벡터 성분이 태양 기하학적으로 계산된다. 그림 6(나)와 같이 카메라형 

태양센서에서 측정한 동체좌표계의 태양시선벡터의 경우 항공기의 자세에 따라 좌표계가 

회전하므로 이에 따라 태양시선벡터 또한 변하게 된다. 이 서로 다른 두 좌표계의 태양시

선벡터의 비교를 통해서 자세에 대한 정보를 추출할 수 있으며, 이를 보정에 사용하는 것

이다.

그림 6 태양시선벡터를 이용한 보정 개요

칼만 필터는 자세신호와 GNSS에서 얻은 시간 위치 신호를 이용하여 최적치를 추정한다.  

이러한 추정치는 INS로 전달되어 반영된다.
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나. 태양 기하학에 의한 항법좌표계의 태양시선벡터 산출

태양 기하학적 관계를 통해 현재 위치와 시간을 알고 있으면 태양의 고도각과 방위각을 

알 수 있다. 항법좌표계에서의 방위각()과 고도각()은 그림 7과 같이 나타낼 수 있다. 

그림 7과 같이 고도각은 지표면을 기준으로 한 상승각이며, 방위각은 북쪽을 0도로 보고 

동쪽으로 방향으로 회전된 각으로 정의된다. 

항법 좌표계에서의 태양시선벡터는 주어진 고도각과 방위각을 사용하여 식 (1)과 같이 

나타내어진다.

 











cos

cos
cos

sin
 sin

(1)

그림 7 항법 좌표계에서의 태양시선벡터 표현

태양 기하학을 통해 태양의 적위, 관측자의 위도, 시간각에 따라 태양의 고도각()과 방

위각()은 식 (2), (3)과 같다.

sin  sin sincos cos cos (2)

cos  sin sin cos cos

sin
(3)

여기서, δ  : 태양의 적위(Declination)

        L  : 관측자 위도(Latitude)

        H  : 시간각(Hour Angle)

태양적위와 시간각은 참고문헌에서 제시하는 수치식을 사용하였다.[5][6]
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다. 카메라형 센서를 이용한 동체 좌표계의 태양시선벡터 측정

1) 영상처리 알고리듬

카메라형 태양센서의 카메라에서 얻은 영상은 그림 8과 같다. 디지털 센서를 사용하는 

카메라의 경우 측정 범위 이상의 밝은 빛이 들어오면 검정색으로 표현된다. 그러므로 태양

과 같은 밝은 태양의 밝은 빛을 고려하여, 필터를 장착하여야 한다. 그림 9는 필터를 장착

하고 획득한 영상이다. 영상획득처리 프로세서에서는 태양의 중심 위치를 찾기 위하여 화

면 내의 가장 밝은 부분의 중앙 위치를 찾아낸다. 그림 9의 밝은 부분이 태양이며, 십자표

시는 이 알고리듬으로 찾아낸 태양의 중심 위치이다. 개발한 태양센서는 약 0.15도의 분해

능을 가진다.

그림 8 필터를 사용 하지
않은 영상

    그림 9 필터를 사용한 영상

무게 중심이라고도 부를 수도 있는 이 방법은 식 (4), (5)와 같다. 여기서  는 라벨

링된 임의의 영역에 대한 구성 픽셀의 세로와 가로 영상의 좌표이다.[7]

  
  

  

 (4)

  
  

  

 (5) 

2) 영상과 태양시선벡터의 관계식

그림 10 동체 좌표계에서의 태양시선벡터 표현
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그림 10과 같이 태양은 2차원 영상화면에 투영된다. 태양의 고도각()과 카메라 화각, 

및 픽셀 수의 관계는 삼각 함수를 이용하여 식 (6)과 같이 나타낼 수 있다. 

tan    (6)

태양 중심으로의 선길이()는 픽셀 수로 계산된다. 예를 들어 영상의 중심위치로부터 가

로방향 20픽셀, 세로방향 80픽셀 떨어진 점의 선 길이는      이다.

비례상수 는 식 (7)과 같으며, 실험을 통해 구한 카메라의 가로방향최대 화각에 의해 

결정된다.

 세로방향최대픽셀수

tan가로방향최대화각
(7)

태양의 방위각()은 그림 10의 축에서 축 방향으로 영상 중심위치로부터 태양 중심

으로의 선의 회전된 각도로 계산해 낼 수 있다.  

그림 10과 같이 카메라의 좌표계가 항공기 좌표계와 일치하면, 동체 좌표계에서의 태양

시선벡터는 영상으로부터 획득한 고도각과 방위각을 사용하여 다음 같이 나타내어진다.

 











cos  cos
cos  sin
 sin

(8)

만약 동체좌표축과 카메라의 좌표축이 일치 하지 않는다면, 카메라 좌표계와 항공기 좌

표계 간의 자세(    )와 이러한 자세에서 측정된 태양영상의 방위각(), 고도각()

를 이용하여 항공기 좌표축으로 좌표변환하면 식 (9)와 같다.

   











cos  cos
cos  sin
 sin

(9)

라. 태양시선벡터를 이용한 보정 알고리듬 개발

1) 칼만필터를 이용한 통합 항법 문제 구현

INS와 태양시선벡터 센서와의 통합을 위한 방법으로 칼만 필터를 사용하였다.  칼만 필

터는 정규분포를 가진 백색잡음에 의해 구동되는 선형 시스템에 최적인 필터로, 실제값 평

균치와 추정값 평균치 사이의 편차가 없다는 가정 하에 평균제곱의 최소값을 추정한다. 이

러한 칼만 필터는 동적 특성을 갖는 시스템의 정보 통합에 유리하여 정밀 항법을 위한 INS

와 다중보조센서의 통합으로 널리 사용되고 있다.  

칼만 필터는 크게 직접, 간접 방법으로 나뉜다. 직접 방법은 상태변수를 물리값 그대로 

사용하는 것이다. 반면 간접 방법은 물리값이 아닌 기준 상태에서의 차이값(오차)을 사용

하는 방법으로 비선형 시스템을 선형화한 것이다. 

또한 간접방식은 선형화 과정에 따라 간접 뒤먹임, 간접 앞먹임 방식으로 뉜다. 
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그림 11 간접 앞먹임 칼만 필터

        

그림 12 간접 뒤먹임 칼만 필터

그림 11에서 보는 바와 같이 간접 앞먹임 방식은 칼만 필터의 오차 추정치를 INS 출력값

에 더해서 보정된 값이 계산되는 것이다. 반면 간접 뒤먹임 방식은 그림 12와 같이 칼만 필

터의 오차 추정치를 INS에 직접 반영하여 INS 출력값 자체가 보정된 값으로 나오는 방식이

다. 간접 앞먹임의 경우 구성이 간단하며 구현이 쉽지만, 시간이 지남에 따라 INS의 오차

가 증가하고, 그에 따라 필터의 오차 추정치도 증가함으로 선형시스템 특성을 유지 시키지 

못하여 전체 오차가 증가하게 된다. 반면 간접 뒤먹임 방식의 경우 시스템 오차 증가가 선

형적으로 유지되고, 이에 따라 오차를 잘 추정하므로 장시간 운용 시에 적합하다. 하지만 

하드웨어적으로 독립적인 장치인 INS에 추정 오차치를 직접적 반영 할 수 없으며, 단 한 번

의 큰 잘못된 입력의 영향을 직접적으로 바로 받는다는 단점이 있다.

본 논문에서는 오차 추정치를 반영할 수 있는 INS를 사용하므로 장시간 운용에 적합한 간

접 뒤먹임 칼만 필터로 구현하였다.

그림 13 GNSS/INS/태양센서 칼만 필터 개념도

그림 13은 구현한 태양센서와 GNSS를 보조센서로 하는 간접 뒤먹임 칼만 필터의 개념도

이다.  그림에서 보는 바와 같이 INS는 각속도와 가속도 센서를 이용하므로 잡음이 섞인 각
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속도, 가속도를 측정한다. 또한 GNSS, 태양센서 모두 잡음이 섞인 신호가 측정된다. 이러

한 잡음 섞인 신호에서 실제값과 추정치의 차이 자승을 최소화하는 추정치를 찾아내는 것

이 칼만 필터이다. 칼만 필터의 입력으로는 INS의 위치, 속도, 자세와 GNSS의 위치와 속도 

측정치 그리고 태양센서에서의 태양시선벡터 측정치를 사용한다. 칼만 필터에서 계산된 오

차 추정치는 INS에 직접적으로 반영되어 INS 출력값 자체가 보정된 값이 된다. 이러한 과

정에서 센서 자체의 편향 오차를 추정하게 되어 관성센서의 보정도 이루어진다.

2) 항법 시스템 방정식

칼만 필터에서 사용할 시스템의 방정식은 비선형 시스템인 항공기의 운동에 섭동 방법을 

적용하여 오차에 대한 선형식으로 유도하였다. 항법 오차 모델, 속도 오차 모델, 자세 오

차 모델, 센서 오차 모델로 구성되며, 이에 따라 상태변수는 항공기 위치인 위도 오차, 경

도 오차, 고도오차와 항법 좌표계에서의 3축의 속도 오차, 3축의 자세오차, 가속도의 편차 

3개와 마지막으로 각속도의 편차 3개로 총 15개로 구성된다.

∈  
 

  (10)

여기서,

          

  ∇ ∇ ∇    

 ∈  : 위도 오차

  ∈ : 경도 오차

  ∈ : 고도 오차

    : 속도 오차

   : 계산 좌표계와 항법 좌표계 사이의 미소 psi각(비틀림각)

∇ ∇ ∇  : 가속도계 랜덤 상수 오차, ∇  ∼  

    : 자이로 랜덤 상수 오차,    ∼  





  : 가속도계 백색 잡음, ∼  

 



 : 자이로 백색 잡음, ∼  


 : 동체좌표계에서 항법 좌표계로의 좌표변환 행렬

식 (11)은 시스템 방정식의 선형식이며, 식 (12)는 시스템 행렬을 나타낸다.

∈ ∈ ∈  ∼ (11)
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∈ 











  × × ×

    ×

   × 

× × × × ×

× × × × ×

(12)

시스템 잡음 와, 상태변수와 잡음과의 관계를 나타내는 는 식 (13), (14)와 같

다.

     








      (13)













× × × × ×

× 
 × × ×

× × 
 × ×

× × × × ×

× × × × ×

(14)

가) 항법 오차 모델

항공기의 위치는 식(15)~(19)과 같은 관계를 가진다.

위도 변화율   


(15)

경도 변화율  

 cos


(16)

고도 변화율   (17)

Median radius of curvature   

 sin






(18)

Transverse radius of curvature   

 sin






(19)

 

이러한 항공기 위치 방정식을 섭동 방법으로 섭동 모델로 나타내면 식 (20)~(22)와 같

다.










 (20)










 (21)

 (22)
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정리하면, ∈ 의  는 다음과 같다.

 










 


  



cos


tan  


  cos 



  

(23)

 










 


 

 cos 




  

(24)

여기서,

지구 고정 좌표계에 대한 항법좌표계의 회전 각속도를 항법 좌표계로 나타낸 식은 는 식

(25)와 같다.


       cos  sin (25)

지구 회전 좌표계에 대한 지구 고정 좌표계의 회전 각속도를 항법 좌표계로 나타낸 식은 

는 식(26)과 같다,


       cos   sin (26)

그리고 Median radius of curvature 변화율과 transverse radius of curvature 변화율은 

각각 식 (27), (28)과 같다.

 ≡

 sin




 sin cos
(27)

≡

 sin





 sin cos

(28)

나) 속도 오차 모델

항공기의 속도에 관한 식은 식 (29)와 같다.

 


 
 ×  (29)

식 (29)를 섭동 방법을 이용하여 간략화 하면, 식 (30)과 같은 오차에 관한 관계식이 나

온다.



  

 ×  
 

 ×  
  ×

  
  (30)
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여기서,

  는 가속도계의 랜덤 상수 오차  ∇ ∇ ∇ 

  
   sin    cos 

  
 











 


  


  




 


  


  




sec
 

tan
  


  




정리하면, ∈ 의   는 다음 식 (31)~(34)와 같다.

 










 


sec

    




sec
 


  


   


 





 

   
 



  (31)

 










 

  

  

tan   

  

  (32)

 











  
  
  

  (33)

  












cos cos sin sin coscos sin cos sin cossin sin
cos sin sin sin sincos cos cos sin sinsin cos
sin sincos cos cos

  (34)

다) 자세각 오차 모델

계산 좌표계와 항법 좌표계 사이의 미소 psi각은 항공기 자세 방정식을 선형화하기 위하

여 사용한다.

항공기의 자세각 섭동식은 다음 식 (35)와 같은 방정식을 가진다.

 
 ×


  

 (35)

여기서,


  : 자이로의 랜덤 상수 오차    

 
 

 


 
 

 

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항공기 Euler 자세 오차와 미소 psi각과의 관계는 식 (36)과 같다.


























cos

cos
cos

sin


sin cos 
tan cos tan sin 

















(36)

정리하면, ∈ 의   는 다음 식 (37)~(40)과 같다.

 











 


  



 


  



sec
 


  



(37)

 











  




 


 

  

tan


(38)

 











  

  
  

(39)

  
 (40)

라) 센서 오차 모델

센서의 오차 모델은 편향 오차와 잡음 모델로 구성하였다. 그에 따라 센서 오차 모델은 

식 (41), (42)와 같다.

 ∇ (41)


   (42)

여기서, 

∇ ∇ ∇  : 가속도계 랜덤 상수 오차, ∇  ∼  

    : 자이로 랜덤 상수 오차,    ∼  





  : 가속도계 백색 잡음, ∼  

 
 


 : 자이로 백색 잡음, ∼  
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3) 측정 방정식

  ∈  ∼ (43)

, 는 보조센서의 종류에 따라, 즉 측정하는 대상에 따라 달라진다.

가) GNSS/INS 측정 방정식

GNSS/INS 칼만필터의 측정 방정식은 INS가 예측한 속도와 위치, GNSS가 측정한 속도의 

차이다. 이것은 상태변수에서 속도와 위치의 오차에 잡음을 더한 것과 동일하다.  측정방

정식은 식 (44)와 같다. 

 



 


∈

∈





 






 ∈  ∼ (44)

 



 


 ×   ×   ×   ×   × 

 ×   ×   ×   ×   × 

  










여기서, 

∈ : INS에서 계산한 위도, 경도, 고도

∈ : INS에서 계산한 항법 좌표계 속도

 : GNSS의 위도, 경도, 고도

 : GNSS의 항법 좌표계 속도





 : GNSS 위치의 랜덤 상수 오차

 



 : GNSS 속도의 랜덤 상수 오차

나) 태양센서/INS 측정 방정식

태양센서/INS 칼만 필터의 측정 방정식은 INS가 예측한 태양시선벡터와 태양센서가 측정

한 태양시선벡터의 차이다. 측정방정식은 식 (45)와 같다. 

  ∈      ∈  ∼ (45)

여기서,

  ×××× 

예측한 오일러 자세각을   라 할 때 계산한 항법좌표계의 태양시선벡터를 예측한 동

체 좌표계에서의 태양시선벡터로 좌표 변환하는 관계는 식 (46)와 같이 비선형 관계를 가

진다.

∈ 



 
 

  (46)

은 위치와 시간에 의해 지배되고 민감도가 크지 않다. 따라서 GNSS 등에서 나온 데이

터를 사용할 경우 이들에 의한 오차는 무시할 수 있을 정도이다. 그러므로 고정되어 있다

고 볼 수 있다.  이것으로 인해 선형 관측식은 식 (47)과 같이 쓸 수 있다.
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 













































(47)

여기서,

 










  
 cos sin
 sin cos

 










cos  sin
  

sin  cos

 










cos sin 
sin cos 

  

    


∈ : 현재 위치의 항법좌표계의 태양시선 벡터를 INS의 자세각으로 좌표 변환하

여 동체 좌표계로 표현한 태양시선 벡터

 : 카메라로 측정한 동체 좌표계의 태양시선 벡터

 



 : 카메라로 측정한 태양시선벡터의 랜덤상수 오차

4) 칼만 필터 구현

 연속형 선형 시스템 방정식과 이산시간 측정 방정식을 가지는 시스템에 대해서 칼만 필

터의 공분산 행렬과 추정치의 성립식은 식 (48), (49)와 같다.

  연속형 선형 시스템 방정식 Ft (48) 

  이산 시간 측정 방정식    (49) 

    


 ∆

    공정 잡음 w(t)와 측정 잡음 v k는 서로무관하며, 백색잡음

가) 시간 전파된 공분산 행렬

칼만 필터에서 이산형 상태 공간 모델에서의 최소 평균을 최소화하기 위하여 사전 추정

오차의 상호 분산은 식 (50)과 같다. 이때 이산형 모델은 연속형 확률 상태 공간 모델과의 

근사 관계식을 이용하여 유도하며, 식(51), (52)와 같다.
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
 

 
 (50)

  ∆∆ (51)

 
∆ (52)

나) 측정치 갱신

간접 되먹임 칼만 필터이므로 측정치와 추정치와의 관계는 식 (53), (54)와 같다. 


 (53) 




 



  (54)

그리고 사후 추정오차의 상호 분산은 식 (55)와 같다.


 





 (55)

본 논문의 칼만 필터는 GNSS와 태양시선벡터의 측정을 사용한다.  이러한 두 가지 데이터

는 동일한 시간에 존재할 필요가 없으므로 분산형 필터가 사용된다.[8] 이러한 구조로 시

스템이 센서가 준비 되었을 때 개별적으로 측정치를 사용할 수 있다. GNSS 데이터는 대부

분 1-5Hz로 갱신되며, 태양세선벡터는 10-15Hz로 갱신된다. 이러한 조합에서 둘 중 하나는 

사용할 수 없게 된다.  측정이 갱신되지 않았을 때의 경우 INS 부분만이 작동하게 된다.

2. 비실시간 시뮬레이션

가. 초기 정렬 시뮬레이션

GNSS/INS/태양센서 시스템은 먼저 초기 정렬에 대해 시험하였다. 저가의 INS는 자기 자

신이 스스로 초기 정렬이 못한다는 것은 잘 알려져 있는 사실이다. 지구의 회전속도인 

0.0042 deg/sec를 초기 정렬 과정에서 가장 많이 사용한다. 하지만 MEMS 자이로의 경우 

0.1 deg/sec로 정확성이 제한된다. 이러한 문제를 극복하기 위하여 몇몇 보조센서를 이용

한 복합항법 방법이 나오고 있다.  

GNSS는 정적상태에서 가관측성이 부족하므로 적절하지 않다. 다른 방법으로는 자장계를 

이용하는 것이다. 하지만 자장계는 외부 환경에 너무 민감하고, 초기 보정이 어렵다. 또한 

잘 보정하였더라도 적용하는 환경이 달라지만 다시 보정해야 되는 등 여러 문제가 존재한

다.

그림 14~24는 GNSS/INS/태양센서의 초기 정렬 결과이다.  모든 자세 오차는 영으로 수렴

된다. 이때 최대 오차는 약 0.2도 이다. 반면 GNSS/INS 시스템의 경우 정적상태로 인해 자

세를 잘 추정하지 못하고 발산한다.
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그림 15 GNSS/INS/태양센서 초기정렬 위도
시뮬레이션 결과

    
그림 16 GNSS/INS/태양센서 초기정렬 경도

시뮬레이션 결과

그림 17 GNSS/INS/태양센서 초기정렬 고도
시뮬레이션 결과

    
그림 18 GNSS/INS/태양센서 초기정렬

속도(북) 시뮬레이션 결과

그림 19 GNSS/INS/태양센서 초기정렬
속도(동) 시뮬레이션 결과

    
그림 20 GNSS/INS/태양센서 초기정렬

속도(아래) 시뮬레이션 결과
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그림 21 GNSS/INS/태양센서 초기정렬 롤자세
시뮬레이션 결과

    
그림 22 GNSS/INS/태양센서 초기정렬

피치자세 시뮬레이션 결과

그림 23 GNSS/INS/태양센서 초기정렬 방위각
시뮬레이션 결과

    
그림 24 GNSS/INS/태양센서 초기정렬 가속도

보정 시뮬레이션 결과

그림 25 GNSS/INS/태양센서 초기정렬
자이로 보정 시뮬레이션 결과
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나. 등속 수평비행 시뮬레이션

그림 25~35는 수평 비행 상태에서의 태양시선벡터 결합의 효과를 보여준다. 잘 알려졌다

시피 수평비행상태에서 GNSS/INS 시스템에서 가관측성은 제한된다. 그림 36~46에서 보는 

바와 같이 태양시선벡터를 사용하는 GNSS/INS 시스템의 경우 모든 자세오차가 제한되었으

며, 반면 태양시선벡터를 사용하지 않는 GNSS/INS 시스템은 큰 오차를 발생시킨다. 다른 

축의 경우도 유사한 결과를 보였다.

이러한 특성은 센서 자체의 오차 추정의 결과에서도 잘 나타난다. 그림 35의 GNSS/INS 시

스템의 경우 두 축의 오차 정보는 잘 추정하지만 하나의 축에 대한 오차는 추정하지 못하였

다. 반면 그림 46의 GNSS/INS/태양센서 시스템의 경우 모든 축의 오차를 잘 추정하였다.

그림 26 GNSS/INS 등속비행 위도
시뮬레이션 결과

    
그림 27 GNSS/INS 등속비행 경도

시뮬레이션 결과

그림 28 GNSS/INS 등속비행 고도
시뮬레이션 결과

    
그림 29 GNSS/INS 등속비행 속도(북)

시뮬레이션 결과



- 23 -

그림 30 GNSS/INS 등속비행 속도(동)
시뮬레이션 결과
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그림 31 GNSS/INS 등속비행 속도(아래)
시뮬레이션 결과

그림 32 GNSS/INS 등속비행 롤자세
시뮬레이션 결과

    
그림 33 GNSS/INS 등속비행 피치자세

시뮬레이션 결과

그림 34 GNSS/INS 등속비행 방위각
시뮬레이션 결과

    
그림 35 GNSS/INS 등속비행 가속도 추정

시뮬레이션 결과
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그림 36 GNSS/INS 등속비행 자이로 추정
시뮬레이션 결과

그림 37 GNSS/INS/태양센서 등속비행 위도
시뮬레이션 결과

    
그림 38 GNSS/INS/태양센서 등속비행 경도

시뮬레이션 결과

그림 39 GNSS/INS/태양센서 등속비행 고도
시뮬레이션 결과

    
그림 40 GNSS/INS/태양센서 등속비행

속도(북) 시뮬레이션 결과
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그림 41 GNSS/INS/태양센서 등속비행
속도(동) 시뮬레이션 결과

    
그림 42 GNSS/INS/태양센서 등속비행

속도(아래) 시뮬레이션 결과

그림 43 GNSS/INS/태양센서 등속비행 롤자세
시뮬레이션 결과

    
그림 44 GNSS/INS/태양센서 등속비행

피치자세 시뮬레이션 결과

그림 45 GNSS/INS/태양센서 등속비행 방위각
시뮬레이션 결과

    
그림 46 GNSS/INS/태양센서 등속비행 가속도

추정 시뮬레이션 결과
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그림 47 GNSS/INS/태양센서 등속비행
자이로 추정 시뮬레이션 결과

다. 기동 비행 시뮬레이션

마지막으로 그림 47와 같이 실제와 유사한 UAV 미션에 대해서 시험하였다. GNSS/INS와 

GNSS/INS/태양센서 시스템의 자세 추정 결과는 그림 48~69이다. 이 시뮬레이션 역시 태양

시선벡터의 사용의 효과를 잘 보여주고 있다. 

초기 수평 비행 동안 그림 48~58의 GNSS/INS 시스템의 방위각은 발산한다. GNSS/INS의 

정확도는 항공기가 뱅크 턴을 할 때 만 증대되었다.  반면 그림 59~69의 태양시선벡터를 이

용하는 시스템은 오차를 작게 만들었다.  모든 비행 구간에서 오차는 제한된 상태로 유지

되었다.

127.1 127.12 127.14 127.16 127.18

38.06

38.08

38.1

38.12

38.14

38.16

38.18

38.2

38.22

Longitude[deg]

La
tit

ud
e[

de
g]

starting 
point

11.2km

20.1km

그림 48 경로점 비행 궤적

      
그림 49 GNSS/INS 기동비행 위도

시뮬레이션 결과
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그림 50 GNSS/INS 기동비행 경도
시뮬레이션 결과

   
그림 51 GNSS/INS 기동비행 고도

시뮬레이션 결과

그림 52 GNSS/INS 기동비행 속도(북)
시뮬레이션 결과

그림 53 GNSS/INS 기동비행 속도(동)
시뮬레이션 결과

그림 54 GNSS/INS 기동비행 속도(아래)
시뮬레이션 결과

그림 55 GNSS/INS 기동비행 롤자세
시뮬레이션 결과
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그림 56 GNSS/INS 기동비행 위도
시뮬레이션 결과

     
그림 57 GNSS/INS 기동비행 방위각

시뮬레이션 결과

그림 58 GNSS/INS 기동비행 가속도 추정
시뮬레이션 결과

     
그림 59 GNSS/INS 기동비행 자이로 추정

시뮬레이션 결과

그림 60 GNSS/INS/태양센서 기동비행 위도
시뮬레이션 결과

     
그림 61 GNSS/INS/태양센서 기동비행 경도

시뮬레이션 결과
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그림 62 GNSS/INS/태양센서 기동비행 고도
시뮬레이션 결과

     
그림 63 GNSS/INS/태양센서 기동비행

속도(북) 시뮬레이션 결과

그림 64 GNSS/INS/태양센서 기동비행
속도(동) 시뮬레이션 결과

     
그림 65 GNSS/INS/태양센서 기동비행

속도(아래) 시뮬레이션 결과

그림 66 GNSS/INS/태양센서 기동비행 롤각
시뮬레이션 결과

     
그림 67 GNSS/INS/태양센서 기동비행 피치각

시뮬레이션 결과
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그림 68 GNSS/INS/태양센서 기동비행 방위각
시뮬레이션 결과

     
그림 69 GNSS/INS/태양센서 기동비행 가속도

추정 시뮬레이션 결과

그림 70 GNSS/INS/태양센서 기동비행 자이로
추정 시뮬레이션 결과
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3. 차량 시험을 통한 실증

가. 시제 시스템

  GNSS와 INS, 태양센서가 결합된 이 시스템의 실증 시험을 위하여 그림 70과 같은 시제 

시스템을 구성하였다. 태양 센서의 경우 노트북을 이용하여 영상 처리 및 태양의 시선벡

터를 계산을 담당하였다. 카메라형 태양센서는 웹캠을 사용하였다. ATR(Air Transport 

Rack)내의 BC(Bus Controller)는 외부의 IMU와 GPS로부터 데이터를 수집하고, 통신 방식

을 바꿔주는 convertor로 정보를 전달한다. convertor는 INS 연산 컴퓨터로 모든 데이터

를 전송한다.

그림 71 시제 시스템 데이터 흐름도

그림 72 카메라형 태양센서
시제 시스템

     
그림 73 연산컴퓨터

칼만 필터의 연산을 위하여 사용한 컴퓨터는 AMD LX800을 코어로 가지는 Kontron의 

PC/104를 사용하였다. 칼만 필터 알고리듬을 MATLAB에서 시뮬레이션으로 검증하고, MATLAB 

Simulink xPC Tartget을 이용하여 자동 코드 생성을 하여 Stand Alone 방식으로 자동 부팅

되도록 구현 하였다.

xPC Tartget은 Host-Target 관계를 가지며 Host PC에서 구현되고 검증된 Simulink 모델 

파일을 Real Time Workshop을 이용하여 Target에 적합한 코드를 생성하고, 실제 하드웨어

에 입출력 드라이버와 실시간 커널을 함께 탑재 하게 된다. 
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나. 초기 정렬

참조값으로 사용할 수 있는 정밀 센서가 없어, 초기 정렬 자세는 수평계와 나침반으로 측

정한 값과 비교하였다.

  GNSS/INS 시스템은 정적 상태에서 시스템이 자세에 대한 가관측성이 부족하기 때문에 

스스로 초기정렬이 하지 못하고 자세가 발산해 버린다. 그러나 태양시선벡터 시스템은 

중력과 시선벡터를 가진다. 이러한 두 벡터는 어떠한 경우에 있어서도 동일 선상에 있을 

수 없으므로 정적 상태에서도 시스템은 자세를 유일하게 예측할 수 있게 된다.

  초기 정렬 결과 시뮬레이션과 마찬가지로 그림 73~77에서와 같이 안정적으로 자세 및 

IMU 센서가 수렴하였다. 그 결과 GNSS/INS/태양센서를 사용할 경우 GNSS/INS 시스템에 

필요한 초기정렬시의 부차적 노력이 필요하지 않으며, 짧은 초기 정렬시간으로 센서 수

렴이 가능하며, 자세에 대한 관측성이 더 좋아 진다는 것을 확인 할 수 있다.

그림 74 GNSS/INS/태양센서 정지상태 위치
추정 실증시험결과

     

그림 75 GNSS/INS/태양센서 정지상태 속도
추정 실증시험결과
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그림 76 GNSS/INS/태양센서 정지상태 자세
추정 실증시험결과

  

그림 77 GNSS/INS/태양센서 정지상태 가속도
오차 추정 실증시험결과

그림 78 GNSS/INS/태양센서 정지상태 자이로
오차 추정 실증시험결과
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다. 차량 이동 시험

초기 정렬에 이어 차량 시험을 수행하였다. 상기와 동일하게 참조값으로 사용할 수 있는 

정밀 센서가 없어 GNSS의 데이터와의 비교를 통해 IMU의 데이터의 수렴 여부를 판단하였

다.

현재 시스템은 GNSS 시스템의 데이터 획득의 시간 지연으로 인하여 GNSS/INS의 구성만으

로는 자세의 추정이 잘 되지 않는 시스템이다. 그러나 그림 78~82에서 보는 바와 같이 우리

는 태양시선벡터를 이용한 보정 시스템이 동적 상태뿐만 아니라 정적 상태 특성 또한 개선

한다는 결론을 내릴 수 있다.

그림 83은 태양센서가 태양을 포착한 시점이다. 카메라의 화각 문제로 운동 시에 태양센

서의 경우 항상 업데이트 되지 않는다. 그러나 초반에 초기 정렬이 잘되었고, 센서의 바이

어스도 잘 추정되므로 중간 중간에 태양을 측정하지 못하는 순간이 있더라도 오차가 크게 

발산하지 않는다. 그러므로 실제 비행 상에서도 항상 측정된 것이 필요한 것이 아니라 가

끔 측정되어도 안정적으로 작동할 수 있다.

그림 79 GNSS/INS/태양센서 차량시험 위치 추정
실증시험결과

  

그림 80 GNSS/INS/태양센서 차량시험 속도
추정 실증시험결과
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그림 81 GNSS/INS/태양센서 차량시험 자세
추정 실증시험결과

  

그림 82 GNSS/INS/태양센서 차량시험 가속도
바이어스 추정 실증시험결과

그림 83 GNSS/INS/태양센서 차량시험 자이로
바이어스 추정 실증시험결과

   

그림 84 GNSS/INS/태양센서 차량시험 센서
업데이트 여부(1:갱신됨)
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III. 결 론

본 논문에서는 저가의 IMU와 GNSS, 태양시선벡터의 보조센서를 가지는 관성항법시스템 

시스템을 제안한다. 태양센서는 안정적인 동작이 가능한 보조 센서이지만, 지상에서 사용

하기에는 기상조건이나 장애물에 의해 구현되지 못하였다. 이를 보안하기 위하여 본 논문

에서는 태양센서를 카메라형으로 개발하였다. 카메라형으로 개발된 태양센서는 시각영상

을 처리하여 태양을 인식하므로 잘못된 영상에 대한 대처가 가능하다. 

항법 좌표계에서 태양 시선벡터를 계산식을 정립하여 현 위치, 시각에서의 태양의 방위

각과 고도각을 계산하여 태양시선벡터를 산출하였으며, 카메라를 이용한 태양시선벡터 측

정 하였다. 또한 GNSS, 태양센서와 INS와의 칼만 필터를 이용한 통합을 통해 태양 시선벡

터를 이용한 알고리듬 개발하였다. 개발된 알고리듬은 비실시간 엔지니어링 시뮬레이션에 

의해 검증되었다. 또한 시제 시스템을 구성하여 실시간 차량 시험을 통해 본 연구를 검증

하였다.

비선형 시뮬레이션에서 GNSS/INS 시스템에서 제한된 가관측성으로 정지 상태, 수평비

행 상태에서 자세에 대한 추정이 잘 이루어지지 못하는 데 반해 태양센서가 추가된 시스

템에서는 모든 비행에 대해서 성공적으로 비행체의 자세를 예측하였다. 실증 시험에서도 

태양센서가 추가된 시스템에서는 자세가 안정적으로 발산하지 않고 수렴되었다. 시제 시

스템의 GNSS 데이터 획득 시간 지연현상을 개선하면  자세 오차 뿐 만아니라 센서 오차 

대해서도 더 좋은 추정 성능을 보일 것으로 예상된다.

또한 GNSS/INS/태양센서 시스템은 초반에 초기 정렬이 잘되어, 센서의 바이어스가 잘 

추정되면 중간 중간에 태양을 측정하지 못하는 순간이 있더라도 오차가 크게 발산하지 

않게 되며 가끔 측정되어도 안정적으로 작동할 수 있다.

이러한 여러 검증 과정을 통해 본 논문에서는 GNSS/INS/태양센서 시스템의 유용성을 

입증하였다.
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