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정밀 행성 착륙을 위한 지형 보조 관성 항법 연구
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ABSTRACT

This study investigates Terrain Aided Inertial Navigation(TAIN) which consists of

Inertial Navigation System (INS) with the optical sensor for precise planetary landing.

Image processing is conducted to extract the feature points between measured terrain

data and on-board implemented terrain information. The navigation algorithm with

Iterated Extended Kalman Filter(IEKF) can compensate for the navigation error, and

provide precise navigation information compared to single INS. Simulation results are

used to demonstrate the feasibility of integration to accomplish precise planetary

landing. The proposed navigation approach can be implemented to the whole system

coupled with guidance and control laws.

초 록

본 논문에서는 정밀 행성 착륙을 위해 광학센서와 관성항법시스템을 이용한 지형보조

관성항법 시스템을 구현하였다. 또한 측정된 지형 데이터와 사전에 탑재한 지형 데이터간

의 특징점 추출, 매칭, 추적의 영상 처리 과정을 수행하였고 이를 통해 특징점의 좌표를

추출할 수 있다. 반복 확장칼만필터를 이용한 항법 시스템은 기존 관성 항법 장치의 항법

오차 누적을 보상하여 보다 정밀한 항법 정보를 제공한다. 이는 향후 착륙선의 유도 및

제어 법칙과 결합하여 정밀 행성 착륙을 위한 시스템 구현에 적용이 가능하다.
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Ⅰ. 서 론

최근 많은 국가에서 달, 화성 또는 금성에 대

한 탐사계획을 재고하고 있다. 아폴로 임무와 같

은 이전의 탐사계획과 비교해 볼 때, 최근의 우

주 탐사는 과학적 탐구, 기술의 개발 나아가 잠

재적인 경제적 이익에 초점이 맞춰지고 있다.

예를 들어, 핵융합 반응에 쓰이는 주요 물질인

헬륨3가 달의 토양에 존재한다는 사실이 알려져

있다[1]. 그러므로 이와 같이 새로운 탐사 목적을

달성하며 안전하고 정밀하게 착륙하기 위해서는

착륙선의 유도와 항법, 제어 기술의 향상이 필수

적이다.

기존 아폴로 임무에서는 레이더 고도계나 도

플러 레이더(doppler radar) 또는 심우주 통신망

(deep space network)를 이용하는 전통적인 항법

방식이 사용되었으며 이는 실제 탐사를 통해 실

효성이 증명되었다. 이와 더불어 Kiegsman[2]은

착륙단계에서 고도계, 도플러 레이더를 이용해
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IMU의 항법 정보를 갱신하는 내용의 연구를 수

행하였고 최소 자승법을 기초로 한 이 방법은 항

법 정보를 갱신하지 않는 것보다 항법 시스템의

성능을 향상 시켰다.

Paschall[3]은 안전하고 정밀한 달 표면 착륙

방법을 소개하고 이전의 아폴로 착륙 임무와 자

동 착륙, 위험 회피 기술(Autonomous Landing

and Hazard Avoidance Technology, ALHAT)을

포함하는 새로운 탐사 임무를 분석하였다.

ALHAT 항법 시스템은 지형상대항법

(Terrain-Relative Navigation, TRN)과 위험상대

항법(Hazard Relative Navigation, HRN)으로 구

성되어 있고 고도계, 카메라, 레이더, LIDAR와

같은 센서로 측정된 데이터를 참조지도(reference

map)와 비교하여 항법을 수행한다. 또한

Johnson[4]은 수동 이미지 센서(passive image

sensor)와 능동 거리 센서(active ranging sensor)

를 이용한 일반적인 TRN의 접근법에 대해 조사

하였고 그의 연구 내용은 다른 접근법과의 장점

과 단점을 기술하고 있다.

그동안 외부 센서의 보조를 받는 관성항법시

스템(Inertial Navigation System, INS)에 관한 연

구는 단일 INS의 오차를 보정하는 방법에 초점

을 두었다. 특히 광학 센서를 이용한 INS 보정은

높은 정확도를 가지는 항법 정보를 제공할 수

있다. 이러한 시스템을 지형보조 관성항법

(Terrain Aided Inertial Navigation, TAIN)이라

하며 그 구조는 Fig. 1에 나타나 있다.

Mourikis[5]와 Li[6]은 지형보조 관성항법을 통

하여 IMU의 오차를 보정하고 상태를 추정하기

위해 확장칼만필터(EKF)를 제안하였다. 또한

Mourikis는 특징점 추출과 대조를 통해 특징점

의 위치를 구하는 방안에 대해 다루었다.

본 논문의 주요 목적은 행성탐사 임무를 달성

하기위한 정밀 착륙을 위해 광학센서를 INS와

결합한 지형보조 관성항법을 연구하는 것이다.

우선 기존의 탐사와 관련된 연구동향을 기술하고

자세한 착륙 시나리오와 착륙선의 운동 방

Fig. 1. Schematic of TAIN

정식에 대해 설명하였다.

지형보조 관성항법(TAIN)의 적용에 대해서는

이미지 처리와 상태변수 추정의 2가지 단계로 구

성하였다. 특징점 추출(detection)과 매칭

(matching), 추적(tracking)에 관한 이미지 처리

방법을 소개하고, IMU와 광학센서를 이용한 상

태변수 추정에 대해 기술하였다. IMU와 다른 센

서를 통합하는 데에 있어서는 반복 확장칼만필터

(IEKF)를 사용하였다. 또한 적용한 이미지 처리

과정과 상태 추정에 대한 시뮬레이션을 수행하였

고 그 결과를 토대로 본 논문에 대한 결론을 도

출하였다.

Ⅱ. 문제의 정의

본 연구에서는 탐사 목표 행성을 달로 설정하

였다. 기존의 Clementine과 같은 달 궤도선은 참

조 지도와 지형 프로파일(terrain profile)을 제공

하고 달의 특성을 파악하였다. 또한 일본의 달 궤

도선 가구야(Kaguya)와 미국의 달 조사 위성

(Lunar Reconnaissance Orbiter, LRO)에 의해 달

표면에 대한 더욱 상세한 지도가 얻어질 수 있다.

2.1 착륙 시나리오

착륙 단계는 100km의 원형 궤도에서 시작한

다. 탈궤도(de-orbit) 점화가 시작되면 착륙선은

15.24km의 근월점(perilune)까지 천이궤도

(transfer orbit)를 따라 이동한다. 이 활강단계

(coast phase)동안 항법 시스템은 IMU와 별센서

(star tracker)를 이용하여 항법을 수행한다.

근월점에서 달 표면에 착륙할 때까지 동력 하

강(powered descent)을 시작한다. 이는 3가지 단

계인 제동 단계(braking phase)와 진입 단계

(approach phase), 최종 하강 단계

(terminaldescent phase)로 구분된다. Fig. 2는 착

륙선의 세부 착륙 단계를 나타낸다.

Fig. 2. Landing Scenario[3]
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2.2 착륙선 운동 방정식

착륙선의 운동방정식을 도출하기 위해 Fig. 3

에 나타난 2가지의 좌표계를 정의해야한다. 행성

고정 좌표 시스템(∑ )의 원점은 행성의 무게중

심에 고정된다. 본 논문에서는 착륙 좌표 시스템

(∑ )의 원점을 북극 지점으로 가정하여 운동 방

정식을 단순화 하였다.

행성 고정 좌표에 대한 착륙선의 운동 방정식

은 다음과 같이 나타낸다.




  (1)

여기서 은 달의 무게중심으로부터 착륙선까지

의 위치 벡터를 나타내고 는 제어 입력을, 는

달의 중력 가속도를 나타낸다. 달에는 대기가 없

고 태양 복사에 의한 섭동은 무시하였다.

병진 및 회전 운동방정식은 다음과 같이 구해

진다.




  ×  (2a)




   ×   ×  × × (2b)

여기서 는 착륙 좌표에서의 각속도를 나타낸다.

가정에 의해 는 달의 회전속도인 와 같다. 식

(2b)를 식 (1)에 대입하면 다음과 같이 표현된다.

    ×  ×  × × (3)

식 (3)의 각 요소를 착륙 좌표 시스템에 투사

하여 식 (4)와 같이 나타낼 수 있다.

   


    

    


    

    

(4)

Fig. 3. Coordinate System

2.3 IMU의 수학적 모델[17]

IMU는 3개의 가속도계와 3축의 자이로스코프

(gyroscope)를 이용하여 가속도와 각속도를 측정

하기 위해 설계된 센서이다. 측정된 가속도와 각

속도는 아래와 같이 나타낼 수 있다.

     ·   ×    (5)

   ·  ×    (6)

여기서 는 동체축(body axes)에 따른 가속도

출력값이고, 는 실제 가속도,  는 가속도 바이

어스, 그리고  는 가속도의 백색 잡음을 나타낸

다. 또한 는 동체축에 대한 자이로스코프의 출

력값을, 는 실제 각속도,  는 각속도 바이어

스,  는 각속도의 백색 잡음을 나타낸다. 또한

 ,  는 스케일 상수를,  ,  은 센서의 어

긋남 정도(misalignment)를 표현하며 상대적으로

작은 값이므로 무시한다.

Ⅲ. 영상 처리 알고리즘

이미지에서 특정 데이터를 추출하기 위해 컴

퓨터 비전 기술(computer vision technique)을 사

용한다. 3장에서는 본 논문에서 사용한 영상 처

리 알고리즘에 대해 소개한다.

3.1 특징점 추출(Feature Detection)

행성이나 달 표면에는 분화구, 계곡과 같은 자

연적인 지형물이 존재한다. 특징점 추출은 영상

처리의 첫 단계로서 특징점을 찾기 위해 픽셀

(pixel)을 검사한다.

Cheng[8]은 분화구를 특징점으로 고려했다. 분

화구는 간단하고 특징적인 지형물로 조명의 변화

에 대해 안정적이라는 장점이 있다. 이러한 분화

구의 테두리(edge)를 추출하는 방법에는 여러 가

지 접근법이 있다. 그 중 하나인 Canny Edge

Detection 방법[9]으로 분화구의 테두리를 추출할

수 있으며 그 결과는 Fig. 4와 같다.

Fig. 4. Original image(left) and Canny edge

detection image(right)
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그러나 분화구는 행성 표면에 충분하게 분포

되어 있지 않으며 크기와 조건에 따라 피해야 할

위험요소로 고려될 수도 있다. 행성이나 달의 어

느 곳이나 탐사할 수 있기 위해서는 보다 일반적

인 특징점 추출 방법이 필요하다.

일반적으로 널리 알려진 특징점 추출 방법으로

는 이미지의 크기와 회전에 변하지 않는 특징점을

추출하는 SIFT(Scale-Invariant Feature Transform)

알고리즘이 있다[10]. SIFT 알고리즘은 외부 환경

의 변화와 잡음에 강건한 특성을 제공해준다.

SIFT 알고리즘의 수행결과는 Fig. 5와 같다.

그러나 이러한 SIFT 알고리즘은 Harris 코너

검출(Harris coners detector) 방법에 비해 계산이

많이 필요하고 조명 변화에 대해 상대적으로 더

민감하다[11]. Harris 코너 검출 방법은 이미지의

명암(intensity) 변화에 기반하여 보다 효율적이고

안정적으로(robustly) 특징점을 추출한다. 특징점

들은 윈도우(window)라고 불리는 작은 이미지를

통해 더욱 쉽게 인식된다. 윈도우가 이동하면 이

미지의 명암이 이동방향에 따라 다르게 변하게

되며 이와 같은 Harris 방법을 수학적으로 표현

하면 식 (7)과 같다.  만큼의 윈도우 이동에

대한 명암의 변화는 아래와 같이 나타난다.

   


w           

Fig. 5. Original image(upper left), 70%

scaled and 45° rotated image

segment(upper right) and SIFT

matching in gray image(lower)

Fig. 6. Original image(left) and Harris
detection image(right)

여기서 w는 윈도우 함수이고

 는 이동된 명암을 나타낸다.

Harris 방법에 의해 추출된 특징점은 Fig. 6과 같

다.

3.2 특징점 매칭

얻어진 이미지와 지도를 매칭하기 이전에, 착

륙선의 고도와 자세에 대해서 이미지를 교정할

필요가 있다. 이는 호모그래피(homography) 행

렬  를 구해 수행한다[12].  를 이미지 픽셀

에 곱한 후 이미지를 교정한 후에는 같은 스케일

과 방향으로 특징점 매칭을 수행 할 수 있다.

다음으로, 이미지와 지도에 대해 2차원 교차 상

관관계(cross-correlation) 매칭을 적용한다[9]. 교

차 상관관계는 아래의 컨볼루션(convolution) 이

론에 의해 두 신호간의 최대 매칭 포인트를 찾는

방법이다.

 


w   (10)

여기서 는 부분 이미지를, w는 전

체 이미지를, 는 이미지에서의 특징점을 나

타낸다. 하지만 이미지의 밝기가 광량에 따라 바

뀔 수 있기 때문에 다음과 같이 정상화

(normalized)된 교차 상관관계가 사용된다.

 


 

 ww



 w  w (11)

여기서 는 이미지의 평균, w는 지도의 평균을

의미한다.

매칭이 된 후 전체 지도에서 알아낸 특징점의

위도와 경도를 디지털 고도 모델(Digital

Elevation Model, DEM)의 고도 정보와 조합하여

최종적인 3차원 특징점 좌표를 알 수 있다.

(7)
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3.3 특징점 추적(Feature Tracking)

착륙선의 고도가 매우 낮을 때, 이미지와 지도

간의 특징점 검출과 매칭은 유효한 특징점의 위

치를 제공해주지 못한다. 이러한 문제점을 극복

하기 위해 연속적인 이미지간의 특징점 추적이

제안 되었다.

특징점 추적에는 다양한 방법이 있고 본 논문

에서는 Kanade-Lucas-Tomasi(KLT) 방법[13]을

적용하여 특징점을 추적하였다.

이는 Harris 방법에 의해 이미지의 코너를 검

출한 후에,  와  의 두 이미지 명암 사이의

명암 차이 를 계산하게 된다. 이 최소값에 도

달 했을 때 두 이미지간의 특징점 추적이 완료

된다.

 
  



   (12)

Ⅳ. 광학 센서를 이용한 상태추정

4.1 카메라 모델

본 논문에서는 광학센서의 모델로서 일반적인

핀홀(pin-hole) 카메라 모델을 사용하였고 이는

Fig. 7과 같다.

이 핀홀 모델은 모든 광학센서의 이상적인 경

우를 나타낸다. 이 모델에서는 3차원의 타겟 좌

표 를 이미지 평면의 2차원의 픽셀 좌

표  로 다음과 같이 투사한다.

 


 


(13)

는 카메라의 초점거리(focal length)를 의미한

다.

Fig. 7. Pin-hole Camera Model

4.2 상대 기하학

착륙선과 랜드마크 사이의 상대 기하학

(relative geometry)은 지형보조 관성항법(TAIN)

에서 매우 중요하다. 상대 기하학은 Fig. 8과 같

고 다음 3개의 좌표계를 정의한다.

착륙 좌표계(∑ )는 지역 관성 좌표계로서 착

륙선의 모든 상태변수는 이 좌표계에 대하여 기

술된다. 동체 좌표계(∑ )는 착륙선의 무게중심에

원점을 둔 좌표계이고, 카메라 좌표계(∑ )는 카

메라의 주점(principal point)에 원점을 둔 좌표계

이다. 또한 각 좌표계에 대한 좌표변환행렬을 구

할 수 있다. 착륙 좌표계로부터 동체 좌표계로

변환하는 좌표변환행렬 
 는 다음과 같이 표현

된다.


 












  

 





 

  












여기서        

는 착륙 좌표계에서 착륙

선의 자세 쿼터니언을 나타낸다. 또한 동체 좌표

계에서 카메라 좌표계로 변환하는 좌표변환행렬


 를 아래와 같이 구할 수 있다.








cos sin 
  sin  cos









cos sin
sin cos

  




 (15)

여기서 와 는 각각 카메라의 틸트 각, 팬 각

Fig. 8. Coordinate frame and relative

geometry

(14)
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을 나타낸다. 두 좌표변환행렬에 따라, 좌표변환

행렬 
는 다음과 같이 구해진다.





 (16)

착륙선과 랜드마크 사이의 상대 기하 관계를

나타내기 위해서는 상대 위치벡터가 필요하다.

착륙선의 상대 위치벡터와 자세 쿼터니언      

과 번째 랜드마크 , 랜드마크의 위치벡터  
 ,

랜드마크에서 착륙선까지의 위치벡터  
은 착륙

좌표계에서 다음과 같은 관계를 갖는다.

 
   

    (17)

또한 좌표변환행렬을 통해 카메라 좌표계와

동체 좌표계에서의 상대 위치벡터를 구하면 아래

와 같다.

 
 

  
  

 
   

 
 

 
   

 
 

    
 

(18)

본 논문에서는 동체 좌표계와 카메라 좌표계

가 같고 카메라 자세는  ,  로 고

정되어 있다고 가정하였다. 따라서 식 (18)의 두

번째 식은 다음과 같이 표현된다.

 






  
  
  




 

 
    (19)

4.3 착륙 시스템 운동학 방정식

착륙선의 위치와 속도, 자세는 동역학 방정식

(dynamics equation) 뿐만 아니라 운동학 방정식

(kinematics)에서도 얻어진다. 착륙선의 상태변수

는 가속도계와 자이로의 바이어스를 포함한다.

따라서 가속도계와 자이로의 잡음은 측정 노이즈

가 아닌 상태변수 노이즈로 고려하게 된다.

착륙 시스템의 운동학 방정식은 식 (20)과 같

다. 여기에서 
는 쿼터니언 요소들로 표현

된 DCM(Direction Cosine Matrix)을 나타내고,

는 달의 중력 가속도, v는 가속도계의 백색 잡

음, v는 자이로의 백색 잡음을 나타낸다. 또한

행렬 는 식 (21)과 같다.

  
  

     

  


     

   v
   v








   

   
   
 





 (21)

4.4 항법 필터 설계

본 논문에서는 IMU의 오차 누적을 보상하기

위해 비젼 센서와 조합한 항법 시스템을 소개한

다. 이 결합 시스템은 반복 확장칼만필터(Iterated

Extended Kalman Filter, IEKF)로 설계하였다.

반복확장 칼만필터에서는 시스템의 비선형성으로

인해 나타나는 오차를 극복할 수 있다.

착륙시스템에 적용되는 항법 필터의 프로세스

모델(process model)은 식(22)와 같이 주어진다.

이 식을 통해 상태변수를 전파(propagation) 할

수 있다.

  























 (22)

여기서 상태 변수 는       
  

 로

정의하고, 추정 가속도는  , 추정 각속도

는   로 구해진다.

다음으로 실제 값과 추정치의 오차 방정식을

구해볼 수 있다. 쿼터니언을 제외한 상태 변수의

오차는 단순히 식 (20)과 식 (22)의 차이를 계산

함으로 얻을 수 있다. 반면 쿼터니언의 차이값

계산 식은 식 (23)과 같다.

  ⊗  (23)

오차 쿼터니언  는 자세 오차를 나타내며,

오차 각도가 작을 경우에는 오일러 각도(Euler

angle) 오차 로 나타낼 수 있다.

 ≈




 




≈













 (24)

이를 고려하여 자이로 센서의 오차 모델과 각

도 오차 모델을 식 (25)와 같이 구할 수 있다.

  ×   

 

  v
여기서 ×는 교대행렬(skew-symmetric Matrix)

로서 식 (26)으로 나타낸다.

(20)

(25)



第 38 卷 第 7 號, 2010. 7 정밀 행성 착륙을 위한 지형 보조 관성 항법 연구 679

×






  
  
  




 (26)

위 식 (24), (25)로부터 모든 상태변수의 오차

방정식을 표현하면 다음과 같다.

    











 × 

 
  

 ×    vv






여기서 행렬 와 는 아래와 같이 표현된다.

 











×  ×  × ×  × 

×  × 
× 

 × 

×  ×  × ×  × 

×  ×  × ×  × 

×  ×  × ×  × 













×  ×  ×  × 

×  ×  
 × 

×  ×  ×  × 

×  ×  ×  ×

×  ×  ×  × 

 






 v
 av







(28)

측정 모델은 식 (29)와 같이 정의한다. 영상 처

리가 완료되어 번째 특징점에 대한 위치 정보가

얻어지면 그에 따른 픽셀 좌표를 얻을 수 있다.

 


























 (29)

식 (22)와 (29)의 프로세스 모델과 측정모델을

통해 반복 확장칼만필터(IEKF)를 구현 할 수 있

다[15]. IEKF의 구현 과정은 전파(propagation)

단계와 업데이트(update) 단계로 구성된다.

전파 과정은 식 (22)를 적분하여 얻어진다. 오차

공분산에 대한 전파는 식 (30)을 통해 얻어진다.

   
 (30)

여기서 와 상태천이행렬 는 각각

≅
, ≅로 구

해진다. 번째 반복 측정 잔여(residual) 는

측정값 와 j번째 추정값  의 차이로 식 (31)

과 같이 정의된다.

   








 



 




 






  (31)

여기서 측정 잡음은 
   와 같다. 식

(31)의 민감도 행렬(sensitivity matrix)을 구하면

다음과 같다.

 




 





 


(32)

자세한 관계식은 아래와 같다.


 




 








   

 

   

 









 







  
  
  















× 


 

  ×

× 

× 








(33)

오차 추정치를 계산하기 위한 번째 칼만 이

득(Kalman Gain)은 다음과 같이 주어진다.

 
 


(34)

오차 추정치는 아래와 같이 주어진다.

  






 

 

 

  

 





     

다음 반복 횟수인 j+1번째의 상태변수

 

 는 업데이트 과정을 거쳐 얻어진다. 또한

쿼터니언의 업데이트 식은 다음과 같다.

 
   

 ⊗ 

 






 


 








 

  








(35)

(36)

(27)
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다른 상태변수에 대한 업데이트는 식 (37)과

같이 이루어진다.






 

 

  

 















 

 

  

 











 

 

  

 








(37)

위 과정의 반복은 상태 추정값의 수렴이 달성

될 때까지 계속된다. 마지막 반복에서 얻어진 상

태 값을 통해 오차 공분산을 식 (38)과 같이 업

데이트한다.

     (38)

Ⅴ. 시뮬레이션

5.1 착륙 시나리오 조건

주차 궤도(parking orbit)에서부터 표면의 착륙

까지의 전체 착륙 시나리오는 Fig. 2와 같다. 각

단계의 고도와 수직 속도, 수평 속도는 Apollo

임무와 동일하게 설정하였다. 본 논문에서는 제

동단계를 착륙 시작 시점으로 선택하여 시뮬레이

션을 수행하였다. 각 착륙 단계에 대한 정보는

Table 2와 같다.

Table 2. Nominal powered descent condition[3]

고도(m)
수직속도

(m/s)

수평속도

(m/s)

제동단계 15,000 1694.7 -1

진입단계 2,231 -44 129

최종하강

단계
100 -8.2 -1

5.2 시뮬레이션 결과

5.2.1 영상 처리 결과

3장에서 특징점을 추출하고 매칭하는 기술에

대해 논의하였다. 영상 처리 과정은 특징점 추출,

특징점 매칭 그리고 특징점 추적으로 나누어진

다.

시뮬레이션에 사용된 달 표면 이미지는 Lunar

Map Pro 5.0. 으로부터 얻어졌다. 이 프로그램은

전체 달 표면에 대해 높은 해상도의 지도와 위

도, 경도 정보를 제공한다.

우선 Harris 코너 검출을 이용하여 여러 개의

특징점을 전체 지도와 부분 이미지로부터 추출하

여야 한다. 아래 Fig. 9와 Fig. 10은 전체 지도와

Fig. 9. Lunar map(upper) and detected

features(lower)

Fig. 10. The descent image(left) and

detected features(right)

부분 이미지 각각의 특징점 추출 결과를 보여준다.

특징점 추출이 이루어진 후에는 부분 이미지

의 특징점을 전체 지도에 매칭 시켜야 한다. 그

결과는 Fig. 11에 나타나고 이를 통해 교차상관

관계를 이용한 특징점 매칭이 잘 이루어졌음을

확인할 수 있다.

Fig. 11. The ouput of cross-correlation

matching
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Fig. 12. Sequential images

Fig. 13. The tracked featrues

다음으로는 연속된 하강 이미지에 대해 특징점

추적을 수행하여야 한다. 3장에서 언급한 KLT 추

적 방법으로 구현하였고 Fig. 12의 연속 이미지

사이의 특징점 추적 결과는 Fig. 13과 같다.

5.2.2 상태 변수 추정 결과

상태 변수를 추정하기 위해 Table 3과 같이

시뮬레이션 파라미터를 설정하였다.

시뮬레이션을 위해서는 카메라에 의해 얻어진

특징점의 위치 정보가 필요하다. 본 논문에서는

100개의 특징점을 영상처리를 통해 얻은 것으로

가정하였고 기준 궤적(reference trajectory)과 추

출된 특징점은 Fig. 14와 같다.

Fig. 14. The descent trajectory of luar lander

Table 3. Simulation parameter

IMU specification (100Hz)

   ×

    

    

    

    ×

   ×

    ×

    ×

    

    ×

Camera parameter (5Hz)

 

FOV ×

Filter parameter

  × 

 













 
 

 


 


  


Initial error            × 


Fig. 15. The estimated position error
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Fig. 16. The estimated velocity error

Fig. 17. The estimated attitude error

Table 5. RMS error of IEKF and Single INS

위치(m) 속도(m/s) 자세(°)

IEKF 4.5774 1.1684 0.0829

단일 INS 1609.8 10.357 2.36

반복확장 칼만필터를 이용해 구현한 지형 보

조 관성항법시스템의 결과는 Fig. 15~17에 나타

난다. 위치와 속도, 자세 오차는 동력 하강 단계

의 시작 단계에서는 초기 오차로 인해 크지만 20

초가 지난 후에는 거의 0 근처로 수렴하는 것을

확인 하였다. Table 5는 단일 INS와의 RMS(Root

Mean Square) 오차를 비교한 것이다. 이를 통해

Fig. 18. The number of visible landmarks

반복확장 칼만필터를 적용하여 지형보조 관성항

법을 구현한 경우가 단일 INS에 비해 더욱 정밀

한 항법 정보를 제공함을 알 수 있다. Fig. 18은

착륙선의 고도에 따른 관측 가능한 특징점의 수

를 나타낸다. 낮은 고도에서는 카메라의 시야에

더 적은 수의 특징점이 검출되는 것을 확인하였

다. 표면 근처에서의 낮은 가관측성

(observability)을 극복하기 위해서는 특징점 추적

을 통한 추가적인 특징점 정보가 필요하다.

Ⅲ. 결 론

본 논문에서는 행성 탐사임무 완수를 위한 안

전하고 정밀한 착륙을 위해 광학 센서를 이용한

지형보조 관성항법시스템을 개발하였다. 아폴로

임무 때부터 지속적으로 관측되어진 달을 탐사

대상으로 선택하였고 착륙 탐사임무와 착륙선의

운동방정식에 대해 서술하였다.

또한 이미지로부터 특징점을 추출하고 기존의

지형데이터와의 매칭을 통해 3차원 위치 데이터

를 얻는 영상 처리 과정에 대하여 다루었다. 광

학센서로는 카메라를 택하여 지형보조 관성항법

을 구현하였다.

INS와 카메라 센서의 결합을 위해 반복 확장

칼만필터를 사용하여 착륙선의 위치, 속도, 자세

를 추정하였다.

구현된 항법 시스템의 검증을 위해 달 표면

착륙에 대한 시뮬레이션을 수행하였다. 실제 달

표면 이미지를 사용하여 특징점 추출과 매칭, 추

적의 영상 처리 알고리듬을 구현하였다. 또한 반
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복 확장칼만필터를 이용해 착륙선의 정보를 보다

정확하게 추정할 수 있었으며 이를 통해 지형 보

조 관성항법시스템이 단일 INS 시스템에 비해

정밀 착륙에 필요한 항법 정보를 제공함을 확인

하였다.
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