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ABSTRACT

The navigation system of lunar lander are composed of various navigation sensors which
have a complementary characteristics such as inertial measurement unit, star tracker,
altimeter, velocimeter, and camera for terrain relative navigation to achieve the precision and
autonomous navigation capability. The required performance of sensors has to be determined
according to the landing scenario and mission requirement. In this paper, the specifications
of navigation sensors are investigated through covariance analysis. The reference error model
with 77 state vector and measurement model are derived for covariance analysis. The
mission requirement is categorized as precision exploration with 90m(3σ) landing accuracy
and area exploration with 6km(3σ), and the landing scenario is divided into PDI(Powered
descent initiation) and DOI(Deorbit initiation) scenario according to the beginning of
autonomous navigation. The required specifications of the navigation sensors are derived by
analyzing the performance according to the sensor combination and landing scenario.

초 록

달 착륙선의 항법 시스템은 자율 정밀 항법 성능을 확보하기 위해 관성측정기와 별추적

기, 고도계, 속도계, 지형상대항법 카메라 등 다양한 항법용 전장부품으로 구성되는데 착

륙선의 착륙 시나리오와 임무 요구 성능에 따라 적합한 성능의 항법용 전장부품 선정이 

필요하다. 본 논문에서는 달 착륙선에 요구되는 항법용 전장부품의 사양을 공분산해석을 

통해 분석하였다. 77차 상태변수로 구성되는 기준 시스템 오차모델과 센서의 측정모델을 

정의하고 착륙선의 임무 요구 성능은 90m(3σ) 착륙 위치 정확도를 요구하는 정밀탐사 임

무와 6km(3σ)의 착륙 오차가 허용되는 영역탐사 임무로 구분하였다. 자율항법 시작 시점

에 따라 PDI(Powered descent initiation)와 DOI(Deorbit initiation) 시나리오로 나누고 항법

용 전장부품의 조합과 착륙 시나리오에 따른 성능 분석을 통해 가상의 임무 요구 성능을 

만족하기 위한 항법 시스템의 요구사양을 도출하였다.

Key Words : Lunar lander(달 착륙선), Navigation system(항법 시스템), Covariance
analysis(공분산해석), Requirement analysis(요구성능 분석)
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Ⅰ. 서 론

달에 대한 과학적 연구와 우주 자원탐사, 우주

개발 전초기지로서의 중요성으로 인해 세계 각국

은 달에 우주선을 착륙시키기 위한 달 탐사 계획

을 수립하여 연구를 진행하고 있다. 최근 각국에

서 추진 중인 달 탐사는 과학적 중요도가 높은 

특정 지점이나 달의 극지방과 같이 험준한 지형

을 포함하는 지역을 탐사 목표로 하기 때문에 달 

착륙선의 항법시스템은 90m(3σ) 수준의 정밀한 

착륙 위치정확도를 확보하도록 요구되고 있다[1].
또한 착륙 시나리오가 시작되면 DSN (Deep
Space Network)을 통한 궤도 보정 없이 탑재 항

법시스템 만으로 항법을 수행하는 자율항법 기능

도 요구되고 있다[2]. 이러한 자율 정밀항법 요구 

성능을 만족시키기 위해 달 착륙선 항법시스템은 

관성측정기와 별추적기, 고도계, 속도계, 지형상

대항법(Terrain Relative Navigation, TRN) 카메

라 등 다양한 항법용 전장부품으로 구성되며

[3-7], 착륙선의 착륙 시나리오와 임무 요구 성능

에 따라 적합한 성능의 항법용 전장부품 선정이 

필요하다.
달 착륙선은 Fig. 1과 같이 고도 약 100km의 

달 주차궤도에서 궤도 이탈 기동(Deorbit
initiation, DOI)을 통해 착륙 하강을 시작하며,
고도 약 15km 내외에서 동력 하강 기동

(Powered descent initiation, PDI)를 통해 궤도 

속도를 줄이면서 착륙하게 된다[1]. 자율항법 관

점에서 착륙선의 착륙 시나리오는 DOI부터 전 

구간에서 자율항법을 하는 경우와[4] 창어 3호와 

같이 PDI부터 자율항법을 하는 경우로[8] 나눌 

수 있는데, 시나리오에 따라 자율항법 시간과 착

륙선의 비행거리 등이 크게 차이나기 때문에 탑

재되는 전장부품의 요구 성능도 달라진다. 또한 

달 착륙선의 임무에 따라 특정 지점에 100m 이

Fig. 1. Lunar descent to landing scenario

내의 정확도로 정밀한 착륙이 요구되거나 특정 

영역 내에 수 km의 정확도로 착륙하는 것이 허

용될 수도 있기 때문에 달 착륙선의 시스템 수준

에서 요구되는 성능에 따라 탑재되는 전장부품의 

구성 및 요구 성능이 달라질 수 있다. 그리고 탑

재되는 전장부품의 성능에 따라 측정 가능한 고

도의 제한이 있기 때문에 달 착륙선의 하강 고도

별로 항법에 사용되는 전장부품의 조합이 달라진

다. 따라서 달 착륙선의 임무에 따른 시스템 수

준의 요구 성능, 착륙 시나리오, 운용 가능한 전

장부품의 조합 등 다양한 조건에 대한 항법 성능 

분석이 필요하다.

달 착륙선 항법 시스템으로 탑재되는 전장부

품의 조합, 운용조건, 각각의 오차 요소 크기 등 

다양한 조건에 대한 항법 성능분석 기법으로 공

분산해석 기법이 이용된다[4,6,9]. 공분산해석은 

선형화된 항법 오차 모델에 대해 칼만필터 공분

산의 시간 전파와 측정치 갱신만으로 항법성능을 

분석하는 기법이다[10]. 특정 조건에서 항법 시스

템의 성능을 통계적으로 분석하기 위해 센서 오

차의 통계치에 기반하여 랜덤하게 센서값을 생성

하고 수백회 이상 반복 시뮬레이션을 수행하는 

몬테칼로 해석에 비해 공분산해석은 단 한번의 

시뮬레이션으로 성능평가가 가능하기 때문에 시

뮬레이션에 소요되는 시간을 크게 줄일 수 있다.
또한 다양한 조건에서 항법 시스템의 성능 분석

이 용이하기 때문에 복합항법 필터의 설계 초기 

단계에서 시스템의 성능예측과 다양한 센서의 오

차 요소에 의한 항법 오차 민감도 분석 등에 널

리 이용된다. 공분산해석을 통한 성능 분석 결과

는 몬테칼로 해석의 결과에 90% 이상 일치하는 

것으로 알려져 있으며[4], 해석 결과의 신뢰성을 

높이기 위해서는 대상 시스템의 공분산해석 오차 

모델이 실제와 유사하도록 설계되어야 한다.
본 논문에서는 한국형 달 착륙선에 요구되는 

항법용 전장부품의 요구 사양을 공분산해석을 통

해 분석하였다. 공분산해석을 위해 관성측정기와 

별추적기, 고도계, 속도계, TRN 카메라에 대한 

오차 모델링을 통해 선형화된 기준 시스템 오차 

모델 및 측정모델을 설계하였다. 달 착륙선의 착

륙 시나리오는 자율항법 시작 시점에 따라 PDI
시나리오와 DOI 시나리오의 2가지로 구분하였고 

착륙선의 시스템 수준 임무 요구 성능은 특정 지

점 탐사를 위한 정밀 탐사(착륙 위치정확도 

90m)와 상대적으로 큰 착륙 위치오차가 허용되

는 영역 탐사(착륙 위치정확도 6km)로 구분하였

다. 항법용 전장부품의 기본 사양은 기존 연구사

례를 참고하여 정의하고 착륙 시나리오와 탑재 
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전장부품의 조합에 따라 임무 요구 성능의 달성 

여부를 공분산해석을 통해 분석하였다. 또한 탑

재 전장부품의 오차 요소 중 항법 성능에 크게 

영향을 미치는 오차 요소의 크기와 동작조건에 

따른 공분산해석을 수행하여 다양한 조건에서 항

법 정확도 비교를 통해 항법용 전장부품의 요구

사양을 분석하였다.

Ⅱ. 달 착륙선 항법 공분산해석 모델

2.1 달 착륙선 항법 알고리즘

달 착륙선의 복합항법 구성은 Fig. 2와 같다.
달 착륙선의 항법은 기본적으로 관성측정기에서 

측정하는 가속도 및 각속도를 이용하여 50Hz 이

상의 빠른 주기로 위치와 속도, 자세를 계산한다.
그리고 시간에 따라 누적되는 항법오차를 감소시

키기 위해 별추적기, 고도계, 속도계 및 TRN 카

메라 등 다양한 센서의 정보를 이용하여 칼만필

터를 통해 오차를 추정하고 보정한다.

2.1.1 위치 및 속도, 자세 계산 알고리즘

달 착륙선의 항법 기준 좌표계를 관성좌표계

(i-frame)로 가정하면 관성좌표계에서 표현되는 

착륙선의 위치 ir 와 속도 iv 에 대한 미분방정식

은 다음과 같다[11].

i i=r v (1)

i i i b
g b ng= +v a T a (2)

Fig. 2. Block diagram of lunar descent navigation

여기서 
i
ga 는 관성좌표계에서 표현된 중력 가속

도이고 
i
nga 는 가속도계에서 측정하는 비력

(specific force)이며 i
bT 는 동체좌표계(b-frame)에

서 관성좌표계로의 좌표변환행렬(Direction

Cosine Matrix, DCM)이다. 달의 중력 가속도 
i
ga

는 다음과 같이 표현된다[12].

3
i i
g r

m
= -a r (3)

여기서 
9 3 24902.89 10 /m sm é ù= ´ ë û는 달의 중력 상

수이고 
ir = r 이다. 중력 가속도 

i
ga 의 불확실성 

오차와 가속도계 측정 비력 
i
nga 의 오차는 2.2절

에서 중력 모델 오차와 가속도계 오차로 각각 모

델링하여 항법 결과에 반영되도록 하였다.
착륙선의 자세는 쿼터니언으로 표현되며 쿼터

니언 미분방정식은 다음과 같다[13].

1
2

b b b
i ib i= Äq ω q (4)

[ ]0 1 2 3 0

TTb T
i q q q q qé ù= = ë ûq q (5)

( )0
TTb b

ib ib
é ù= ê úë û

ω ω (6)

여기서 b
ibω 는 자이로가 측정한 착륙선의 각속도
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이며 쿼터니언 곱셈은 다음과 같이 정의된다[14].

0 0

0 0

q p
q p

- ×é ù
Ä = ê ú+ - ´ë û

q p
p q

p q p q
(7)

2.1.2 복합항법 칼만필터

달 착륙선의 복합항법 칼만필터는 비선형 시

스템 모델과 측정 모델을 1차 테일러급수로 근사

화하는 확장칼만필터로 설계된다. 비선형 시스템 

모델과 측정모델을 다음과 같이 정의하면

( ) ( )( ) ( ) ( )t t t t= +x f x G w (8)

( )k k k= +z h x ν (9)

여기서 ( ) nt ÎÂx 는 상태변수 벡터, ( )( ) nt ÎÂf x

는 미분 가능한 비선형 시스템 방정식,

( ) n pt ´ÎÂG 는 공정잡음 행렬, ( ) pt ÎÂw 는 공정

잡음, m
k ÎÂz 는 측정치 벡터, ( ) m

k ÎÂh x 는 미

분 가능한 비선형 측정 방정식, m
k ÎÂν 는 측정

잡음이다. 공정잡음과 측정잡음은 서로 상관되지 

않으며 각각 다음의 관계를 만족한다.

( ) ( ) ( ) ( ), T
sE t E t tt d té ùé ùë û ë û= = -w 0 w w Q (10)

, T
jk k k kjE E dé ùé ùë û ë û= =ν 0 ν ν R (11)

비선형 시스템 모델로부터 추정된 상태변수는 

식 (8)로부터

( ) ( )( )ˆ ˆt t=x f x (12)

상태변수 추정오차를 ˆd = -x x x로 정의하면 추정

오차 공분산의 이산 시간 전파식은 다음과 같다

[10].

1
T

k k k k k
- +

-= +P Φ P Φ Q (13)

여기서 ( ) ( )1 1ˆ,k k k kt t t+
- -= » + DΦ Φ I F x

( ) ( ) ( ) ( )T
sk k k k kt t t t t= » DQ Q G Q G

( )( ) ( )( )
( )

( ) ( )ˆ

ˆ
t t

t
t

t
=

é ù
ê ú
ê ú
ê úë û

¶
=

¶
x x

f x
F x

x (14)

시간 전파된 상태변수로부터 추정된 측정치는 

식 (9)로부터

( )ˆ ˆk k
-=z h x (15)

칼만이득과 상태변수 및 오차 공분산의 측정

치 갱신은 다음의 식을 통해 이루어진다[10].

( ) 1T T
k k k k k k k

-- -= +K P H H P H R (16)

( )ˆ ˆ ˆk k k k k
+ -= + -x x K z z (17)

( ) ( )T T
k k k k k k k k k
+ -= - - +P I K H P I K H K R K (18)

( )
ˆk k

k
k

k -=

é ù
ê ú
ê ú
ê úë û

¶
=

¶
x x

h x
H

x (19)

2.2 공분산해석 오차모델

공분산해석은 칼만필터의 상태변수 추정 오차 

공분산의 추이를 분석함으로써 항법성능을 평가하

는 기법으로 선형화된 시스템 모델 및 측정 모델

에 적용 가능하다. 공분산해석 결과의 신뢰성을 

높이기 위해서는 대상 시스템의 공분산해석 오차 

모델이 실제와 유사하도록 설계되어야 한다. 본 

절에서는 달 착륙선에 탑재되는 항법용 전장부품

의 오차 요소를 식별하고 이를 바탕으로 정의되는 

항법 오차 모델과 별추적기, 고도계, 속도계 및 

TRN 카메라에 대한 측정 모델을 정리하였다.

2.2.1 항법 오차 모델

위치와 속도, 자세에 대한 미분방정식으로부터 

미소 오차 가정을 통해 고차항을 무시하고 1차로 

근사화한 위치오차와 속도오차, 회전벡터 오차로 

표현되는 자세오차 미분방정식은 다음과 같다[3].

i id d=r v (20)

( )ˆ ˆˆi i i b i b i
G b ng b ng gd d d= Ñ - ´ + +v r T a φ T a m (21)

( )ˆ b b
ib ibd= - ´ +φ ω φ ω (22)

여기서 GÑ 는 식 (3)의 중력 가속도의 위치벡터

에 대한 미분인 gravity gradient 행렬로 식 (23)

과 같으며, i
gm 는 중력 모델 오차, [ ]´a 는 벡터 

a에 대한 왜대칭행렬(skew-symmetric cross

product matrix)이다. 가속도계 오차 
b
ngda 와 자

이로 오차 b
ibdω 는 각각 식 (24) 및 (25)와 같이 

정의된다.

( )2
3 35 3

T
G r

r
m

´Ñ = -rr I (23)

( )\b b b
ng a ng a ng a ad d d dé ù= - - - -ë ûa b a s N a γ η (24)
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(25)

여기서 b는 바이어스 오차, s는 환산계수 오차,
γ는 비직교성 오차, η는 랜덤워크이며, 아래 첨

자 는 가속도계, g는 자이로를 의미하고 는 

센서의 측정값을 의미한다. 행렬 [ ]\a 는 벡터 a

에 대한 대각행렬(diagonal matrix)을 의미하고 

행렬 ( )N a 는 다음과 같다.

( )
0 0 0 0

0 0 0 0
0 0 0 0

y z

x z

x y

a a
a a

a a

é ù-
ê ú= -ê ú
ê ú-ë û

N a (26)

2.2.2 측정 오차 모델

측정 오차 모델은 센서의 측정치와 현재 상태

변수로 추정된 센서 측정치의 차이로 정의되는 

측정치 잔차로 표현되며 미소 오차 가정을 통해 

고차항을 무시하고 1차로 근사화하여 선형화된 

모델로 유도된다.
별추적기는 관성좌표계에 대한 별추적기 좌표

계(st-frame)의 자세를 쿼터니언으로 제공하는 것

으로 가정하면 별추적기 측정치에 대한 잔차 벡

터는 자세오차와 별추적기 비정렬오차 및 잡음의 

함수로 다음과 같이 표현된다[3].

st
st b st std= + +ε T φ γ η (27)

여기서 st
bT 는 동체좌표계와 별추적기 좌표계 사

이의 DCM이다.
고도계는 달 표면에 대한 착륙선의 상대거리를 

측정하는데 수직 하방으로 거리를 측정한다고 가정

하면 고도계 측정치에 대한 잔차는 다음과 같다[4].

(28)

여기서 ˆ ˆ( ) ( )i i
elv elv elvm h h= -r r 는 실제 착륙선 위치

에서의 지형 고도 ( )ielvh r 와 현재 추정된 위치에

서 데이터베이스로부터 계산된 지형 고도 

ˆ ˆ( )ielvh r 의 차이이다.

속도계는 달 표면에 대한 착륙선의 상대속도

를 속도계 좌표계(v-frame)에서 측정하며 속도계 

측정치에 대한 잔차 벡터는 다음과 같다[3].

(29)

여기서 v
bT 는 동체좌표계와 속도계 좌표계 사이

의 DCM이고 i
imω 는 달의 자전 각속도를 관성좌

표계에서 표현한 것이다.
TRN 카메라의 측정치는 카메라에서 획득한 

이미지와 데이터베이스에 저장된 지형정보 사이

에 매칭된 특징점들의 위치벡터가 초점면 상에 

투영된 픽셀 좌표로 i-번째 특징점에 대한 TRN
카메라 측정치의 잔차는 다음과 같다[15].

( )
( )

_ _

ˆ ˆ ˆ ˆ

ˆ ˆ ˆ

ˆ ˆ

i i i i

i i

i i i

i i

c b i c b i i
c p b i p b i FP

c b i i
p b i FP c

c b i c b i
p b i FP T p b i FP R

c c

d

d

d d

d

é ù= - + - ´ë û
é ù+ - ´ë û

+ +

+ +

ε H T T r H T T r r φ

H T T r r γ

H T T r H T T r

b η

(30)

ˆ
1 0 ˆ

ˆ ˆ
0 1 ˆ

i

c
i
c
i

p c c
i i

c
i

X
Zf

Z Y
Z

é ù
-ê ú

ê ú= ê ú
ê ú-
ê úë û

H (31)

( ) ( )ˆ ˆ ˆ ˆ ˆˆ ˆ ˆ
i

Tc c c c c b i i
i i i i c b i FPX Y Zé ù= = - ´ -ë ûP I γ T T r r (32)

여기서 c
bT 는 동체좌표계와 카메라 좌표계 사이

의 DCM이고 ˆ
i

i
FPr 는 데이터베이스에 저장된 i-번

째 특징점의 위치벡터로 데이터베이스 맵 해상도 

오차 _
i
FP Rdr 와 맵 비정렬 오차 _

i
FP Tdr 를 포함한

다. 맵 비정렬 오차는 map-tie 오차로 불리우는

데 달 탐사 위성에서 측정된 달 지형 데이터로부

터 생성된 데이터베이스의 지형 좌표가 실제 좌

표와 다르게 바이어스 형태의 오차를 가지는 것

을 의미한다.

2.2.3 공분산해석 기준 시스템 오차 모델

앞 절에서 기술된 항법 오차 모델 및 측정 오

차 모델로부터 공분산해석을 위한 기준 시스템 

모델의 오차 상태변수는 다음과 같이 77차로 정

의된다.

TT T T T T T T
nav imu grv st alt vel cmrd d d d d d d dé ù= ë ûx x x x x x x x (33)

여기서 는 항법오차로 위치오차와 속도

오차, 자세오차를 포함하고 는 가속도

계 및 자이로의 바이어스 오차, 환산계수 오차, 비

직교성 오차로 구성되며, 는 중력 모델 

오차, 는 고도계의 바이어스 오차, 환산계
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수 오차, 데이터베이스 맵 고도 오차를 포함한다.
는 속도계의 바이어스 오차, 환산계수 

오차, 비정렬 오차로 구성되고 는 5개

의 특징점을 매칭 하였다고 가정하고 카메라의 비

정렬 오차, 픽셀 바이어스 오차, 맵 비정렬 오차 및 

맵 해상도 오차를 포함한다.
센서의 오차 상태변수 중 가속도계 오차와 자

이로 오차, 별추적기 오차, 고도계 오차, 속도계 

오차 및 TRN 카메라의 비정렬 오차는 1차 마코

프 프로세스로 다음과 같이 모델링하였다[16].

(34)

여기서 는 시정수이다. 그리고 TRN 카메라의 

맵 비정렬 오차와 맵 해상도 오차, 픽셀 바이어

스 오차는 랜덤상수로 모델링하였다.

(35)

마지막으로 중력오차와 맵 고도 오차는 거리에 

상관된 1차 마코프 프로세스로 모델링하였다[10].

(36)

여기서 d 는 상관거리, v 는 착륙선의 속력이다.

공분산해석은 식 (20)에서 식 (36)으로부터 식 

(14)와 (19)의 시스템 행렬 및 측정행렬을 구성하

고 식 (13)의 오차 공분산 시간 전파와 식 (16)
및 (18)의 칼만 이득 및 오차 공분산 측정치 갱

신을 통해 이루어지며, 오차 공분산의 대각 성분

으로부터 항법 성능을 평가한다.

Ⅲ. 달 착륙선 전장품 요구성능 분석

3.1 성능 분석 조건

3.1.1 착륙 궤적

달 착륙선의 항법용 전장품에 대한 요구성능 

분석을 위한 기준 궤적은 아폴로 17호의 착륙 궤

적 데이터를 활용하여 생성하였다. Fig. 3은 비행

거리에 대한 착륙선의 고도와 시간에 대한 고도,
속도 및 피치각을 나타낸 것으로 착륙선은 약 

90km에서 DOI를 시작하여 고도 약 17km에서 

(a) Altitude versus the range to go

(b) Altitude, velocity, and pitch angle

Fig. 3. Reference trajectory of lunar lander

PDI가 이루어진다.

3.1.2 착륙 시나리오 및 임무 요구 성능

달 착륙선의 전장품 요구성능 분석을 위해 착

륙 시나리오를 자율항법 시작 시점에 따라 DOI
시나리오와 PDI 시나리오로 분류하였다. DOI 시

나리오는 DOI 직전에 DSN으로 추정된 궤도정보

로 항법 시스템을 초기화한 후 착륙까지 4320초  

동안 자율항법을 수행하며 PDI 시나리오는 착륙

선이 고도 약 17km의 타원궤도로 천이한 후에 

타원 궤도를 선회하면서 착륙을 준비하고 PDI
직전에 DSN을 통해 항법 시스템을 초기화한 후 

720초 동안 자율항법을 수행하는 것으로 가정하

였다.
달 착륙선의 항법 요구 성능은 착륙선이 달 

표면에 안착하는 착륙시점의 위치 정확도로 정의

된다. 최근의 달 착륙선 자율 정밀 항법에 대한 

요구 성능으로 NASA는 착륙 위치 정확도 

90m(3σ)를 목표로 하고 있으며[1], ESA Lunar
lander의 경우 200m(3σ)를 목표로 하고 있다[5].
한편, 중국 창어 3호의 경우 착륙시점의 위치 정

확도 요구 성능이 6km(3σ) 인 것으로 알려져 있

다[8].
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Position
Accuracy

Velocity accuracy
Horizontal(H) Vertical(V)

Area
Exploration 6km 0.5m/s 0.5m/s

Precision
Exploration 90m 0.5m/s 0.5m/s

Table 1. Navigation requirement at landing
for virtual mission(3σ)

본 연구에서는 달 착륙선의 가상 임무목표를 

Table 1과 같이 달에 대한 일반적인 과학 탐사를 

위해 특정 영역 내에 비교적 큰 항법오차로 착륙

하는 것이 허용되는 경우와 달의 특정 지점에 대

한 정밀한 과학 탐사를 위해 정밀한 착륙이 요구

되는 경우로 나누었다. 영역 탐사 임무의 착륙 

위치 정확도는 창어 3호의 사례를 참고하여 

6km(3σ)로 설정하였고 특정지점 정밀탐사 임무

의 경우 NASA의 사례를 참고하여 90m(3σ)로 설

정하였다. 달 착륙선의 연착륙을 위해 요구되는 

착륙 시점의 속도 정확도는 0.5m/s(3σ)로 설정하

였다[6].

3.1.3 전장품 기본 오차 규격

관성측정기는 Table 2와 같이 3가지 등급의 

관성측정기를 대상으로 하였다. MIMU(Miniature
IMU)와 LIMU(LN-200s IMU)는 우주 탐사선에 

많이 적용되는 관성측정기이고[17,18] KIMU
(KARI IMU)는 한국항공우주연구원에서 한국형

발사체에 적용하기 위해 개발 중인 광섬유자이로 

기반 관성측정기이다[19]. 3가지 관성측정기의 비

직교성 오차는 모두 20arcsec로 가정하였다.
항법 시스템은 DSN을 통해 추정된 궤도정보

와 별추적기의 자세를 이용하여 초기화 되며, 초

기 위치오차와 속도오차는 Table 3과 같고[4] 초

기 자세오차는 Table 4의 별추적기(ST) 오차 규

격을 기준으로 50arcsec로 설정하였다[4]. 고도계

(ALT)와 속도계(VLO), TRN 카메라(CMR) 및 데

MIMU KIMU LIMU

Gyroscope
Bias[deg/hr]
Scale-factor[ppm]
Random walk[deg/√hr]

0.005
1
0.005

0.033
17
0.002

1.0
100
0.07

Accelerometer
Bias[ug]
Scale-factor[ppm]
Random walk[ug/√Hz]

30
66
17

100
100
30

300
300
35

Table 2. IMU specification(1σ)

Position
error

Velocity
error

Down range 1,500m 0.047m/s

Cross track 200m 0.2m/s

Altitude 50m 1.5m/s

Table 3. Initial navigation error(1σ)

Misalignment Noise

Magnitude 50 arcsec 50 arcsec

Table 4. Star tracker(ST) specification(1σ)

Altimeter Velocimeter

Bias 0.2m 0.01m/s

Scale-factor 0.1% 0.1%

Misalignment - 50arcsec

Noise 2% 0.2m/s + 0.75%

Table 5. Altimeter(ALT) and velocimeter
(VLO) specification(1σ)

Bias Misalignment Noise

Magnitude 0.02mm 50 arcsec 0.02mm

Table 6. TRN camera(CMR) specification(1σ)

Map error
Map-tie
error

Map
resolution

Global 33m 150m 100m

Within
5km 3.3m 2.5m 10m

Table 7. Database map specification(1σ)

이터베이스 맵 오차의 크기는 Table 5 ~ 7에 정

리 하였으며[4,6,20], 별추적기는 1초 간격으로 전 

구간에서 자세를 측정하고 고도계와 속도계는 1
초 간격으로 고도 3.5km 이하에서 동작하는 것

으로 가정하였다. TRN 카메라는 10초 간격으로 

특징점 정보를 제공하며 기본 동작 고도는 15km
로 가정하였다.

3.2 PDI 시나리오에 대한 요구성능 분석

3.2.1 관성측정기/별추적기/고도계 조합

3가지 관성측정기에 대해 관성측정기/별추적기

/고도계 조합에 대한 공분산해석 결과를 Fig. 4
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(a) Position error

(b) Velocity error

Fig. 4. Position and velocity error of
IMU/ST/ALT for PDI scenario

에 나타내었다. 착륙선은 PDI 고도 17km에서 고

도계 동작 고도인 3.5km까지 540초 동안 관성측

정기로 항법을 수행하기 때문에 위치오차와 속도

오차는 시간에 따라 증가하다가 고도계 동작 시

점에서 고도오차가 고도계 오차 수준으로 감소한

다. 수평 오차는 고도오차와 진행방향 오차의 상

관성에 의해 진행방향 오차가 추정되어 순수 관

성항법에 비해 오차가 감소되며, 관성측정기 등

급이 높을수록 오차가 작음을 볼 수 있다. 착륙

시점의 오차를 Table 8에 정리하였는데, LIMU의 

경우에도 수평 위치오차가 3.6km(3σ) 수준으로 

영역 탐사 임무의 요구조건인 6km(3σ)는 만족하

는 것을 볼 수 있다. 그러나 특정지점 정밀탐사 

임무의 요구조건은 만족할 수 없으며, 특히 수평 

속도 정확도가 3가지 관성측정기 모두 요구조건

을 초과하기 때문에 이 조합으로는 영역 탐사 임

무도 수행할 수 없음을 알 수 있다.

3.2.2 관성측정기/별추적기/고도계/속도계 조합

PDI 시나리오에서 속도계가 추가된 경우의 착

륙시점의 항법오차를 Table 9에 나타내었는데, 속

MIMU KIMU LIMU

Position
error [m]

H 1402.34 1999.96 3651.21

V 11.11 11.51 12.32

Velocity
error [m/s]

H 1.44 2.85 6.77

V 0.10 0.17 0.27

Table 8. Navigation error at landing of
IMU/ST/ALT for PDI scenario(3σ)

MIMU KIMU LIMU

Position
error [m]

H 1337.91 1737.81 2282.64

V 10.52 10.57 10.79

Velocity
error [m/s]

H 0.15 0.18 0.23

V 0.08 0.09 0.13

Table 9. Navigation error at landing of
IMU/ST/ALT/VLO for PDI
scenario(3σ)

도계가 포함되지 않은 Table 8과 비교했을 때 항

법오차가 감소하는 것을 확인 할 수 있다. 특히 

속도오차가 0.2m/s(3σ) 내외 수준으로 감소함으

로써 이 조합으로 영역 탐사 임무의 항법 요구조

건을 만족할 수 있다. 그러나 특정지점 정밀탐사 

임무를 위해서는 TRN 센서가 추가되어야 한다.
관성측정기와 별추적기, 고도계 및 속도계의 

조합으로 PDI 시나리오에서 영역 탐사 임무의 

요구조건을 만족시킬 수 있는데, 항법 정확도는 

고도계와 속도계 오차 요소의 크기에 따라 좌우

되기 때문에 센서 오차 요소의 크기에 따른 성능

을 분석하였다. 먼저 고도계의 경우 환산계수 오

차와 잡음은 고도에 비례하는 크기로 오차를 유

발하기 때문에 종말 구간의 낮은 고도에서 이들

에 의한 영향은 미미하며 데이터베이스 맵 고도

오차가 주요 오차 요인이 된다. Fig. 5는 착륙지

점 5km 이내에서 맵 고도오차를 3.3m, 10m,
33m(1σ)로 가정한 경우의 LIMU에 대한 공분산

해석 결과로 맵 고도오차가 커질수록 고도오차가 

증가함을 볼 수 있다. 따라서 착륙선의 안전 착

륙을 위해 요구되는 고도 정확도에 따라 정밀한 

지형 고도 맵을 사전 확보할 필요가 있다 .
속도계의 경우도 환산계수 오차와 잡음에 의

한 속도 오차가 속도에 비례하기 때문에 종말 하

강 단계에서 이들에 의한 영향은 미미하며 속도

계 바이어스 오차가 주요 오차 요인이다. Fig. 6
는 속도계 바이어스 오차를 0.01m/s, 0.1m/s,
0.2m/s(1σ)로 가정한 경우의 LIMU에 대한 속도

오차를 나타낸 것으로 속도계 바이어스 오차가 
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Fig. 5. Position error of IMU/ST/ALT/VLO
for PDI scenario with various map
elevation error

Fig. 6. Velocity error of IMU/ST/ALT/VLO
for PDI scenario with various
velocimeter bias error

커질수록 수평 속도 오차가 증가함을 볼 수 있

다. 따라서 속도 정확도 요구조건 0.5m/s(3σ)를 

만족하기 위해서는 속도계 바이어스 오차를 

0.1m/s(1σ) 이하로 확보할 필요가 있다.

3.2.3 관성측정기/별추적기/고도계/속도계/TRN
카메라 조합

PDI 시나리오에서 TRN 카메라가 추가된 경우

의 공분산해석 결과를 Fig. 7에 나타내었다. 고도 

15km에서 카메라 측정치를 이용함으로써 위치오

차가 크게 감소하는 것을 볼 수 있으며, Table
10에 나타낸 바와 같이 착륙시점의 항법오차는 

관성측정기의 등급에 따라 약간의 차이는 있지만

모두 특정지점 정밀탐사 임무 요구조건인 90m(3
σ)를 만족하는 것으로 나타났다.

Figure 7을 살펴보면 위치오차는 560초 이후에 

100m 이내로 크게 감소하는 것을 볼 수 있는데,
이는 Table 7에 나타낸 바와 같이 착륙지점 5km
이내 영역에서 정밀한 지형 데이터베이스를 가지

고 있다고 가정하였기 때문이며 TRN의 성능이 

Fig. 7. Position error of IMU/ST/ALT/VLO
/CMR for PDI scenario

MIMU KIMU LIMU

Position
error [m]

H 23.39 23.84 24.61
V 9.86 9.95 10.18

Velocity
error [m/s]

H 0.11 0.13 0.18
V 0.07 0.08 0.11

Table 10. Navigation error at landing of
IMU/ST/ALT/VLO/CMR for PDI
scenario(3σ)

Fig. 8. Position error of IMU/ST/ALT/VLO
/CMR for PDI scenario with various
map-tie and map resolution

데이터베이스의 정확도에 따라 결정됨을 보여준

다. 착륙지점 5km 이내 영역에서 데이터베이스

의 맵 비정렬과 맵 해상도를 각각 2.5m/10m,
20m/20m, 33m/33m, 150m/100m로 가정한 경

우의 LIMU에 대한 공분산해석 결과를 Fig. 8에 

나타내었는데 착륙시점의 수평 위치오차는 각각 

24.61m, 92.55m, 148.74m, 437.45m로 맵 오차가 

커질수록 수평 위치오차가 증가한다. 따라서 특

정지점 정밀탐사 임무의 요구조건을 만족하기 위

해서는 맵 비정렬과 맵 해상도를 20m(1σ) 수준

으로 확보할 필요가 있다.
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Fig. 9. Position error of IMU/ST/ALT/VLO
for DOI scenario

MIMU KIMU LIMU

Position
error [m]

H 2,628 5,079 10,606

V 10.52 10.59 10.86

Velocity
error [m/s]

H 0.18 0.23 0.29

V 0.08 0.10 0.16

Table 11. Navigation error at landing of
IMU/ST/ALT/VLO for DOI
scenario(3σ)

3.3 DOI 시나리오에 대한 요구성능 분석

3.3.1 관성측정기/별추적기/고도계/속도계 조합

DOI부터 4320초 동안 자율항법을 수행하는 

DOI 시나리오에서 TRN 카메라가 제외된 경우의 

공분산해석 결과를 Fig. 9에 나타내었으며, 착륙

시점의 항법오차를 Table 11에 정리하였다.
착륙시점의 위치 정확도 관점에서 LIMU는 

10km(3σ)를 초과하기 때문에 착륙 위치오차가 

6km(3σ)로 다소 큰 오차가 허용되는 영역 탐사 

임무에도 LIMU는 적용할 수 없음을 알 수 있다.
또한 KIMU는 착륙 위치 정확도는 만족하지만 

비행 중 위치오차가 50km(3σ) 수준으로 매우 크

기 때문에 착륙선의 유도, 제어 등 복합적인 요

소들을 고려하여 착륙선의 비행 중 하강 고도별

로 요구되는 시스템 성능에 따라 관성측정기의 

등급을 결정할 필요가 있다.

3.3.2 관성측정기/별추적기/고도계/속도계/TRN
카메라 조합

DOI 시나리오에서 TRN 카메라가 추가된 경

우의 착륙시점에서 항법오차를 Table 12에 나타

내었다. 착륙시점의 위치 정확도 관점에서는 3가
지 관성측정기 모두 90m(3σ) 이내로 특정지점 

정밀탐사 임무의 요구조건을 만족한다.

MIMU KIMU LIMU

Position
error [m]

H 23.33 23.72 24.59

V 9.86 9.95 10.19

Velocity
error [m/s]

H 0.10 0.13 0.18

V 0.07 0.08 0.11

Table 12. Navigation error at landing of
IMU/ST/ALT/VLO/CMR for DOI
scenario(3σ)

Fig. 10. Position error of IMU/ST/ALT/VLO
/CMR for DOI scenario with different
TRN camera operation altitude

그러나 Fig. 9에서 보는 바와 같이 위치오차는 

TRN 카메라가 연동되기 전까지 매우 크게 유발

되는데 LIMU의 경우 100km 이상 유발된다. 하

강 비행 중 매우 큰 위치오차는 착륙선의 유도 

및 제어 안정성에 문제를 발생시킬 수 있기 때문

에 저급의 관성측정기를 사용하는 경우 카메라의 

동작 고도를 높여 비행 중 위치오차를 일정 수준 

이하로 유지할 필요가 있다. Fig. 10은 비행 중 

착륙선의 위치오차를 30km(3σ) 이하로 유지하는 

것을 가정하여 관성측정기에 따라 카메라의 동작 

고도를 LIMU는 50km, KIMU는 30km, MIMU는 

15km로 가정한 경우의 위치오차를 나타낸 것이

다. 카메라의 동작 고도를 높임으로써 저급 관성

측정기로 특정지점 정밀탐사 임무를 수행할 수 

있지만 카메라의 동작 고도는 착륙선의 탑재 컴

퓨터 데이터베이스에 저장해야하는 달 지형 데이

터의 크기와 연관되므로 컴퓨터 용량 , 항

법 요구 성능, 적용 가능한 관성측정기 및 카메

라 성능 등을 종합적으로 검토하여 카메라 동작 

고도를 설정해야 한다.

Ⅳ. 결 론

본 논문에서는 달 착륙선의 자율항법 시나리
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오(PDI 및 DOI 시나리오)와 가상 임무 요구조

건(영역 탐사 및 특정지점 정밀탐사)에 따라 요

구되는 항법용 전장부품의 성능을 공분산해석을 

통해 분석하였다. 다양한 조건에서 분석 결과,
자율항법 시나리오와 임무 요구조건에 따라 달 

착륙선에 적용되어야 할 항법용 전장부품의 조

합과 각 부품의 성능이 결정되는 것으로 나타났

다.
비교적 큰 착륙 위치오차가 허용되는 영역 탐

사 임무의 경우 PDI 및 DOI 시나리오 모두 

TRN 카메라 없이 관성측정기와 별추적기, 고도

계, 속도계로도 요구 성능을 만족할 수 있다. 항

법시간이 짧은 PDI 시나리오는 1deg/hr급의 

LN-200s 관성측정기를 적용할 수 있는 반면, 1시
간 이상 관성항법을 수행하는 DOI의 경우 

0.03deg/hr급 이상의 관성측정기가 요구된다.
정밀한 착륙이 요구되는 특정지점 정밀탐사 

임무의 요구 조건을 만족하기 위해서는 관성측정

기 등급에 상관없이 TRN 카메라의 연동이 필수

적이며 데이터베이스 맵 정확도에 의해 성능이 

결정되기 때문에 정밀한 지형 데이터의 사전 확

보가 필요하다. 또한 DOI 시나리오에서 저급 관

성측정기를 적용하는 경우 TRN 카메라 연동 전

까지 위치오차가 수십 km로 매우 크게 유발되기 

때문에 착륙선의 유도 및 제어 안정성, 탑재 컴

퓨터 메모리 용량 등을 복합적으로 고려하여 관

성측정기 등 전장부품의 사양 및 운용 고도를 설

정해야 한다.
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