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            초록
          
        

        
          In high-speed or high-acceleration environments where dynamic characteristics change rapidly, the design of the carrier tracking loop is a critical aspect of global navigation satellite system (GNSS) receiver implementation. This study presents the design of a carrier tracking loop suitable for GNSS receivers operating under high-acceleration conditions. In this work, a frequency locked loop (FLL) - based carrier tracking loop is designed with three different bandwidth configurations. The performance analyses are first conducted using multiple constant-acceleration simulated trajectories, focusing on carrier-to-noise ratio (CNR) degradation and the number of navigation satellites. Furthermore, a GNSS receiver incorporating the designed FLL is implemented and installed on a real flight vehicle for experimental validation. The flight test results show that among the three bandwidth configurations, the largest FLL bandwidth provides the most stable CNR and maintains continuous navigation performance in high-acceleration environments. The proposed design is validated through both simulation and flight test applications, demonstrating its effectiveness and robustness in dynamic flight environments.
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      I. 서론
      위성항법 수신기는 GNSS (Global Navigation Satellite Systems) 위성으로부터 전송되는 위성 신호를 수신하여 항법 데이터를 추출하기 위해 우선적으로 반송파 추적 루프(Carrier Tracking Loop)를 통해 반송파를 추정하게 된다. 위성항법 수신기의 성능과 안정성은 이러한 추적 루프의 특성에 의해 많은 영향을 받기 때문에 위성항법 수신기의 사용 환경에 적합한 추적 루프를 설계해야 하므로, 이를 위한 다양한 연구가 진행되어 왔다[1-6]. 특히 국방 분야의 무기체계의 경우 민간 분야에 비해 고속 또는 고가속의 동특성 변화가 심한 환경에서 위성항법 수신기가 사용된다. 이러한 환경에서는 위성항법 수신기가 반송파를 제대로 추적하지 못하여 반송파 대 잡음비(CNR, Carrier to Noise Ratio) 저하에 의해 항법 위성수 감소로 위성항법을 유지하지 못하는 상황이 발생할 수 있다. 이 경우 무기체계의 항법 성능에 악영향을 주게 되므로 고가속 비행환경에 적합한 위성항법 수신기의 반송파 추적 루프 설계는 중요한 설계 요소이다.

      위성항법 수신기의 반송파 추적에는 FLL (Frequency Locked Loop)과 PLL (Phase Locked Loop)이 사용된다[7-8]. 반송파 추적 루프 설계 분야에서 기존 연구들에서는 주로 PLL 중심의 잡음대역폭(이하 대역폭) 분석이나 FLL-assisted PLL 기법에 초점을 맞춰 동적 환경에서의 시뮬레이션 성능을 평가해왔다[9-15]. 참고 문헌 [9]에서는 발사체 시나리오에서 3차 PLL 루프 필터의 대역폭을 변화시켜 추적 및 항법 성능을 분석하였고, 대역폭이 클수록 추적성능이 안정적임을 제시하였다. 참고 문헌 [10]은 도플러 측정치를 기반으로 한 FLL-assisted PLL에 대한 내용을 다루었으며, 참고 문헌 [11]에서는 진동환경에서 FLL 루프 필터 대역폭에 따른 신호 추적 성능 및 CNR 등을 비교 분석하였다. 소프트웨어 위성항법 수신기 설계 연구[12]와 LQG 기반 신호 추적 루프 모델링 연구[13]에서는 FLL과 PLL의 특성 비교 및 FLL과 PLL 결합 루프와 벡터 추적 알고리즘 최적화에 대한 내용을 제시하였다. 또한 SDR 기반 다중 주파수 위성항법 수신기[14]와 샘플링 레이트 최적화 연구[15]는 2차 FLL과 3차 PLL 조합으로 신호의 획득 및 추적 성능을 검증하였다. 그러나 이러한 기존의 연구들[9-15]은 대부분 이상적인 AWGN 환경 또는 동적 환경을 가정한 시뮬레이션이나 가진 장비를 이용한 모의 환경에 기반하여 분석을 수행하였으며, 실제 GNSS 수신 신호와 실제 비행 환경에서의 성능 검증은 이루어지지 않았다. 본 논문에서는 고가속 환경에 적합한 반송파 추적 루프를 구현하기 위해 2차 FLL로 설계하였고, FLL의 대역폭 3종류에 대하여 다양한 가속도 환경의 모의 궤적에서 성능을 일차적으로 분석하였다. 더 나아가 설계된 반송파 추적 루프가 반영된 위성항법 수신기를 고가속 비행궤적을 갖는 비행체에 탑재하여, 제안하는 설계가 실제 고가속 비행 환경에서도 유효함을 확인하였다.

      본 논문의 구성은 다음과 같다. II장에서는 위성항법 수신기의 반송파 추적 루프에 대한 설계 및 위성 시뮬레이터를 이용한 시뮬레이션 결과를 설명하고, III장에서는 설계된 위성항법 수신기를 비행환경의 가속도와 유사한 시나리오를 이용한 시뮬레이션 및 실제 비행체에 탑재한 비행시험을 통한 유효성을 검증한다. 마지막으로 IV장에서 결론을 제시한다.

    

    

  
    
      II. 반송파 추적 루프 설계 검증
      위성항법 수신기에서 신호 추적은 위성 신호 성분을 정밀하게 추정하는 과정이다. 신호 추적은 그림 1과 같이 성분 비교기(Discriminator), 루프 필터(Loop Filter) 및 Carrier NCO로 구성된 폐루프 구조를 갖는다. 성분 비교기는 입력 신호와 Carrier NCO에서 출력되는 생성 신호 사이의 반송파 주파수 오차, 반송파 위상오차 또는 코드 위상 오차 등을 계산한다. 이 오차는 루프 필터를 이용하여 여과되어 Carrier NCO의 제어 신호로 입력되며, Carrier NCO는 변경된 생성 신호를 성분 비교기로 출력한다. 이러한 과정을 통해 입력 신호와 생성 신호의 상관 결과는 최대치를 유지하게 된다.

      
        
        

        Fig. 1. 
				
        

        
          Carrier tracking loop structure.
        
        

        

      

      반송파 추적에는 FLL과 PLL이 널리 사용되며, FLL의 경우 입력 신호와 생성 신호 간의 위상 오차가 존재할 수 있으나, 우수한 동특성을 갖는다. PLL의 경우 동특성 성능은 낮으나 입력 신호와 생성 신호 간의 위상 오차가 없으므로 정밀한 반송파 위상 측정치가 필요한 경우에 사용할 수 있다. 본 논문의 위성항법 수신기의 경우 고가속 비행환경에 강인한 특성을 갖기 위해 반송파 추적에 FLL을 이용하며, 성분 비교기의 경우 atan2 방식으로, 루프 필터의 경우 2차 필터로 설계하였다[4].

      본 논문에서 적용하고 있는 FLL 성분 비교기는 atan2 방식의 식 (1)을 따르고 있다.
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      식 (1)에서 fk는 k번째 신호 성분 비교기의 출력, T는 선검출 적분 시간이며 XFk 및 DFk는 식 (2)와 같다.
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      식 (2)에서 Qp(ㆍ) 및 Ip(ㆍ)는 상관기의 동위상 및 직교 위상의 출력을 의미한다.

      반송파 주파수 성분 비교기 출력은 루프 필터를 통해서 상관기 생성 신호 성분을 조정하게 되는데, 루프 필터의 차수는 입력 신호의 동특성을 고려하여 결정하였으며, 식 (3)에 나타낸 일반적인 2차 Jaffe-Rechtin 필터를 이용하였다.
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      식 (3)에서 ω^k, ω^.k 및 ωnF는 각각 k번째 루프 필터에서 현재 추정된 주파수 오차(rad/sec), 주파수 변화율(가속도 성분 추정치) 및 루프 필터의 자연 진동수를 의미한다.

      Carrier NCO는 루프 필터 출력으로부터 추정된 각주파수를 적분하여 로컬 반송파 위상을 생성하는 위상 적분기로 모델링하였다. 즉, NCO 출력은 exp⁡{−jθ^(t)} 형태의 복소반송파이며, 추정된 반송파 위상은 θ^.(t)=w^(t) 관계를 갖는다. 본 논문에서는 coherent integration 시간 T에서 이산 갱신되므로 θ^k+1=θ^k+Tw^k로 표현하였다. 즉, 본 논문에서의 Carrier NCO의 입력은 rad/sec 단위를 갖는 추정된 각주파수 ω^k이며, 출력은 rad 단위를 갖는 추정 위상인 θ^k+1이다. 성분 비교기에서는 연속한 두 구간의 상관 출력 벡터의 위상차 Δθ~k를 추정하며, fk=Δθ~k/T는 각주파수 오차에 대응하는 신호로서 루프 필터 입력으로 사용된다. 이와 같이 성분 비교기, 루프 필터, Carrier NCO를 결합함으로써 폐루프 형태의 반송파 추적을 모델링 하였다.

      또한, FLL 동작 조건은 식 (4)를 만족하여야 한다.

      
        
          
            	
              
                
                  
                    
                      
                      
                        3
                        
                          σ
                          
                            F
                            L
                            L
                          
                        
                      
                      
                      
                        =
                        3
                        
                          σ
                          
                            t
                            F
                            L
                            L
                          
                        
                        +
                        
                          f
                          e
                        
                        ≤
                        0
                        .
                        25
                        /
                        T
                      
                    
                    
                      
                      
                        
                          σ
                          
                            t
                            F
                            L
                            L
                          
                        
                      
                      
                      
                        =
                        
                          1
                          
                            2
                            π
                            T
                          
                        
                        
                          
                            
                              4
                              F
                              ⋅
                              B
                              
                                W
                                
                                  n
                                  F
                                
                              
                            
                            
                              C
                              N
                              R
                            
                          
                          
                            (
                            1
                            +
                            
                              1
                              
                                T
                                ⋅
                                C
                                N
                                R
                              
                            
                            )
                          
                        
                        
                          [
                          H
                          z
                          ]
                        
                      
                    
                    
                      
                      
                        
                          
                             
                            f
                          
                          e
                        
                      
                      
                      
                        =
                        
                          ω
                          ¨
                        
                        /
                        
                          ω
                          
                            n
                            F
                          
                          2
                        
                        
                          [
                          H
                          z
                          ]
                        
                      
                    
                    
                      
                      
                        
                          ω
                          
                            n
                            F
                          
                        
                      
                      
                      
                        =
                        B
                        
                          W
                          
                            n
                            F
                          
                        
                        /
                        0
                        .
                        53
                      
                    
                  
                
              
            
            	
              (4) 
				
            
          

        

      

      식 (4)에서 σtFLL은 열잡음 오차 성분, fe는 위성항법 수신기 기동으로 발생하는 입력 신호 동특성 성분, BWnF는 루프 필터의 잡음대역폭, σFLL는 FLL의 총 주파수 추정오차 및 ω¨는 가속도 변화율(jerk)을 의미한다. 그리고 식 (4)에서 루프 필터 이득 계수인 F는 높은 CNR일 때 값은 1이고, 추적 한계치 근처에서는 2의 값을 가진다. 식 (4)는 FLL의 안정적인 추적을 위한 조건으로, 식 (4)의 1번째 수식은 열잡음에 의한 총 주파수 추정 오차 3σtFLL와 위성항법 수신기 기동으로 발생하는 저크에 의한 동특성 오차 fe의 합이 적분 구간 동안 추적 가능한 범위를 넘지 않아야 함을 의미한다. 또한 식 (4)의 2번째 수식은 열잡음에 의한 주파수 추정 오차 σtFLL는 루프 필터의 열잡음 대역폭과 수신 신호의 CNR에 의해 결정되는 열잡음 성분으로 구성되어 있음을 나타낸다. 식 (4)의 3번째 수식에서 기동으로 인한 동특성 오차 fe는 정의와 같이 루프 대역폭이 작을수록, 기동에 의한 추정 오차는 제곱 비율로 증가함을 알 수 있다. 본 논문에서는 2차 Jaffe-Rechtin FLL 모델을 적용하여 자연진동수와 잡음 대역폭의 관계를 식 (4)의 4번째 수식과 같이 ωnF=BWnF/0.53 으로 정의하였으며, 이를 통해 필터 대역폭 선택 시 열잡음 민감도와 기동 추적 성능 간의 trade-off를 정량적으로 평가하였다.

      본 논문의 위성항법 수신기의 FLL의 루프 필터 잡음대역폭인 BWnF의 경우 f1 < f2 < f3 및 f2 = f1 + 2, f3 = f2 + 2 조건을 만족하는 f1, f2, f3 3가지 대역폭 값을 고려하며, 이 값들의 경우 비행 동특성 환경에 적합한 파라미터로 설계하였다. 설계 검증을 위해 우선 위성 시뮬레이터와 대상 위성항법 수신기를 RF 케이블로만 연결한 구성에서, 동일한 반지름을 갖는 등속원운동 시나리오를 적용한 등가속 모의시험을 수행하였다. FLL 설계 검증 방법으로 가장 많이 활용하는 것이 등속원운동 시나리오이며, 이는 등속원운동에서는 속력의 크기는 일정하나 구심가속도 벡터가 궤적에 따라 지속적으로 회전하므로 가속도의 방향에서 시간 변화에 따른 저크 성분이 발생하게 된다. 구심가속도(ac)와 회전속도(v) 및 회전반경(r)에 대한 식 ac = v2╱r을 활용하여 회전반경을 임의의 값인 지구 중심 기준 0.06° (약 6,679.17 m)로 고정하고, 회전속도를 원하는 구심가속도가 발생하도록 설정한 등가속 모의 궤적은 그림 2와 같다. 등가속도는 2G, 5G, 9G, 10G, 15G, 21G로 발생하도록 회전속도를 설정하여 시험하였으며, 각 등가속도에서 FLL 대역폭을 f1 Hz, f2 Hz, f3 Hz일 때의 평균 항법 위성수, CNR 평균 감쇄량 및 3D-Fix 여부를 측정하였다. 정적 상황에서의 CNR은 평균 약 46 dB-Hz인 조건에서 시험을 수행하였다.

      
        
        

        Fig. 2. 
				
        

        
          Constant-acceleration test trajectory.
        
        

        

      

      그림 3은 PRN22 위성신호에 대한 FLL 대역폭 및 가속도 조건에 따른 CNR 비교를 나타낸다. 가속도 조건 2G에서는 FLL 대역폭 f1, f2, f3일 때 모두 CNR 변화가 거의 없으나, 가속도가 커짐에 따라 대역폭이 제일 작은 f1 조건에서 CNR 변화가 가장 큰 것을 알 수 있다. 15G 조건에서는 대역폭 f1의 경우 위성 신호를 놓쳤다가 재획득하는 등 3D-Fix를 유지하지 못했고, 21G 조건에서는 대역폭 f1, f2 두 조건에서 모두 3D-Fix를 유지하지 못하였다. 표 1과 표 2는 FLL 대역폭과 가속도 조건에 따른 평균 CNR 감쇄량과 평균 항법 위성수 비교를 나타낸다. 두 표에서 보듯이, 대역폭이 큰 f3의 경우 가속도에 대한 민감도가 낮으며, 평균 CNR 감쇄량이 가장 적고, 평균 항법 위성수가 가장 많아서 3D-Fix를 안정적으로 유지하는 것을 확인할 수 있다.

      
        
        

        Fig. 3. 
				
        

        
          Comparison of CNR according to FLL bandwidth and acceleration conditions.
        
        

        

      

      
        Table 1. 
				
        

        
          Comparison of average CNR attenuation.
          (dB)

        
        

      

      
        
          
            	FLL BW
            	2G
            	5G
            	9G
            	10G
            	15G
            	21G
          

        
        
          	f1
          	1.2
          	3.6
          	7.9
          	11.8
          	27.0
          	40.5
        

        
          	f2
          	1.9
          	2.4
          	4.3
          	5.5
          	12.4
          	25.4
        

        
          	f3
          	1.7
          	2.0
          	2.8
          	3.5
          	6.5
          	12.4
        

      

      

      
        Table 2. 
				
        

        
          Comparison of the average number of navigation satellites.
        
        

      

      
        
          
            	FLL BW
            	2G
            	5G
            	9G
            	10G
            	15G
            	21G
          

        
        
          	f1
          	18.3
          	18.9
          	18.3
          	17.7
          	1.3
          	1.4
        

        
          	f2
          	18.9
          	18.8
          	18.7
          	18.9
          	17.0
          	5.7
        

        
          	f3
          	18.8
          	18.8
          	18.9
          	18.8
          	18.8
          	17.8
        

      

      

      FLL 대역폭이 위성항법 수신기의 위치정확도에 미치는 영향을 분석하기 위해서 위성항법 수신기가 정지된 조건에서의 시나리오를 장입한 시뮬레이터를 이용하여 위치정확도 시험을 수행하였다. 그림 4와 표 3과 같이 시뮬레이터 상황에서의 위치정확도 시험에서 위성항법 수신기의 FLL 대역폭과 관계없이 유사한 수평 및 수직 정확도 성능을 갖는 것을 확인하였다. 이는 본 논문에서 사용한 위성항법 수신기 구조에서의 FLL은 반송파의 도플러 성분을 추정하기 위한 보조 추적 루프로서, 주로 고속 동특성 환경에서의 반송파 위상 유지 및 DLL의 안정적인 동작을 지원하는 역할을 수행하기 때문이다. 위성항법 수신기의 최종적인 위치 산출은 반송파 위상이 아닌 코드 위상을 추정하는 DLL 출력에 기반하여 수행된다.

      
        
        

        Fig. 4. 
				
        

        
          Position error according to FLL bandwidth.
        
        

        

      

      
        Table 3. 
				
        

        
          Position accuracy according to FLL bandwidth.
        
        

      

      
        
          
            	FLL BW
            	수평 CEP (m)
            	수직 RMS (m)
          

        
        
          	f1
          	0.65
          	1.20
        

        
          	f2
          	0.60
          	1.20
        

        
          	f3
          	0.62
          	1.23
        

      

      

      표 1 및 표 2의 결과에서 확인할 수 있듯이, FLL 대역폭이 작아질수록 고기동 조건에서 평균 CNR 감쇄량이 증가하고, 추적 가능한 항법 위성 수가 감소하는 경향을 보였다. 이는 상대적으로 좁은 FLL 대역폭이 열잡음 및 고기동 환경에서의 도플러 추적 능력에 민감하게 반응함에 따라, 반송파 추적 안정성이 저하된 결과로 해석할 수 있다. 하지만, 위치정확도 영향성 분석 시험의 경우 기동 간 간헐적으로 3D-Fix를 놓치는 환경에서는 정량적인 조건의 분석이 불가하여 정지된 환경에서 분석을 수행하였고, 시뮬레이터를 이용한 정지 환경에서는 위성 신호의 기하학적 배치 및 측정 잡음을 이상적으로 유지한 상태에서의 분석이 수행되었다. 이러한 환경에서는 DLL 기반 코드 위상 추적이 유지되는 한 바이어스를 포함한 위치해의 정확도는 크게 변하지 않는 조건이기 때문에 FLL 대역폭과 관계없이 유사한 위치정확도를 획득할 수 있었다. 다만, 기동 조건에서의 FLL 대역폭 감소에 따른 반송파 추적 안정성 저하는 DLL 추적 루프의 잡음 마진을 감소시켜 코드 위상 측정의 분산을 증가시키는 요인으로는 작용하므로, 위치오차의 분포 폭이 증가하는 현상, 즉 위치오차 정밀도 저하는 발생 가능하다.

    

    

  
    
      III. 고가속 비행환경에서의 성능 검증
      위성항법 수신기를 비행체에 탑재하여 시험하기 전에 실제 비행환경의 가속도와 유사한 시나리오를 생성하였고, 이 시나리오 기반의 위성 시뮬레이터를 이용한 시뮬레이션을 수행하여 FLL 대역폭에 따른 CNR의 변화를 검증하였다. 그림 5는 시간에 따른 모든 추적위성의 PRN 별 CNR 변화를 나타내고 있으며, 최대 가속도 구간에서 f1 Hz에서는 CNR이 불안정하였으나, f3 Hz에서는 CNR이 안정적인 것을 확인할 수 있었다.

      
        
        

        Fig. 5. 
				
        

        
          CNR comparison according to FLL bandwidth under simulated flight profile.
        
        

        

      

      또한, f1, f2, f3 3종류의 FLL 대역폭을 갖는 위성항법 수신기를 고가속 환경의 실제 비행체에 탑재하여 비행시험을 수행하였고 그 결과는 그림 6과 같다. 그림 6에서 보는 바와 같이 f1의 경우 비행 중 고가속도가 발생하는 경우 CNR이 감소하는 등 불안정한 현상이 있었고, f2의 경우에는 f1에 비해 상대적으로 CNR이 안정이지만 여전히 고가속도가 발생하는 특정 지점에서 CNR이 감소하는 현상이 있었다. f3의 경우 일부 구간에서 CNR이 감소하였으나 감소폭은 상대적으로 적었으며 전체적으로 CNR이 안정적으로 유지되는 것을 확인하였다. 즉, FLL 대역폭 f1 및 f2의 경우 특정 구간에서의 CNR 감소로 인해 3D-Fix를 유지하지 못하는 상황이 발생하였으나, f3의 경우 고가속 비행 환경에서도 반송파를 잘 추적하면서 비행 구간 동안 3D-Fix를 유지하는 것을 확인하였다.

      
        
        

        Fig. 6. 
				
        

        
          CNR comparison according to FLL bandwidth under high acceleration flight condition.
        
        

        

      

    

    

  
    
      IV. 결론
      본 논문에서 고가속 비행환경에 적합한 위성항법 수신기의 반송파 추적 루프를 FLL로 설계하고 시뮬레이션 및 실제 비행시험을 통해서 성능을 분석하였다. FLL 대역폭을 f1, f2, f3 3가지로 설계한 후 여러 종류의 등가속도 모의 궤적에서 CNR 감쇄량과 항법 위성 수 분석을 통해 f3의 경우 가장 안정적인 성능을 갖는 것을 확인하였다. 또한, 위성시뮬레이터 기반 정적 상황에서의 위치정확도 시험을 수행한 결과 FLL 대역폭에 관계없이 3가지 모두 유사한 위치정확도 성능을 보여주었다. 비행환경의 가속도와 유사한 시나리오를 이용한 시뮬레이션에서도 f3의 경우 고가속도 영역에서 가장 안정적인 CNR 변화를 보여주었으며, 비행체에 탑재한 실제 비행시험 결과를 통해서도 f3의 경우 고가속 환경에서도 CNR이 안정적으로 유지되고 또한 비행구간 동안 3D-Fix가 유지됨을 확인하였다.
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