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ABSTRACT

Precision guidance filter design for a tactical missile with a strapdown seeker aided 

by low-cost strapdown sensors has been addressed in this paper. The low-cost 

strapdown sensors consist of an IMU with 3-axis accelerometers and gyroscopes, 3-axis 

magnetometers, and a barometer. Missile’s position, velocity, attitude, and bias error of 

the barometer are considered as state variables. Since the state and measurement 

equations are highly nonlinear, we adopt UKF(Unscented Kalman Filter). The proposed 

guidance filter has a function of a navigation filter if target position error is not 

considered. In the case that the target position error is introduced, the proposed filter 

can effectively estimate the relative states of the missile to the true target. For specific 

engagement scenarios, we can observe that observability problems occur. 

   록

본 논문에서는 가의 스트랩다운 센서  탐색기 기반의 정 한 유도필터 설계를 다

룬다. 고려된 스트랩다운 센서는 3축의 가속도계와 자이로로 구성된 IMU, 3 축 자기장계 

 압력고도계이다. 유도탄의 치, 속도, 자세  압력고도계의 바이어스 오차가 유도필

터의 상태변수로 고려된다. 상태방정식  측정방정식의 비선형성이 크기 때문에 

UKF(Unscented Kalman Filter)를 도입한다. 제안된 유도필터는 표  치오차가 없을 경

우 항법필터로 동작한다. 표 오차가 존재하는 경우에도 유도탄-표 간 상  정보를 정확

히 추정함으로서 정 한 유도성능을 보장한다. 특수한 교 상황에서는 유도필터의 가 측

성 문제가 발생함이 확인되었다. 
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Ⅰ. 서  론

공 지 유도탄에 있어서 가장 요한 성능은 

유도오차(guidance error)를 최소화하는 것이다. 

Zero-lag homing loop의 경우 PN(Proportional

Navigation) 유도법칙을 사용하면 유도오차를 항

상 0으로 보장할 수 있다[1]. 탐색기는 PN에 있

어 필수 인 시선각 변화율을 제공한다. 하지만 

입사각제어 유도법칙 같은 보다 발 된 유도법칙

의 구 을 해서는 시선각 변화율과 더불어 시

선각  상 거리가 필요하므로 탐색기만으로는 

충분한 정보를 제공할 수 없다. 이러한 필요 정

보는 INS(Inertial Navigation System)에서 제공

되는 항법정보로부터 계산 가능하다. 하지만 INS

에는 항상 오차가 있으므로 이를  다른 센
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서를 통해 보정해야한다. INS의 오차는 GPS

로 보정하는 경우가 흔하지만 가의 술 유도

탄에서는 GPS가 선호되지 않는다.

본 논문에서는 가의 센서 시스템으로 구성

된 새로운 유도 필터를 제안한다. 유도필터는 기

본 으로 그림 1의 유도오차(guidance error)를 0

으로 만들기 해 필요한 유도변수(유도탄 속도 

 시선각속도)를 추출해 내는 필터를 뜻하지만 

본 연구에서는 유도오차를 0으로 만듦과 동시에 

입사각제어가 가능한 수 의 정보, 즉, 유도탄-표

 상 거리, 상 속도, 항법좌표계에 한 유도

탄 자세를 모두 유도변수로 정의한다. 새롭게 제

안된 센서 시스템은 스트랩다운 탐색기, 스트랩

다운 IMU, 3축 자기장계  압력고도계로 구성

된다. IMU는 3축 가속도계  자이로를 포함한

다. 

참고문헌[2]에서는 EKF(Extended Kalman 

Filter)기반의 강결합 INS/GPS/EO(Electro 

Optical System)시스템을 제안하여 이 시스템이 

항공기 상태  센서 바이어스, 지상 표 치를 

동시에 추정할 수 있음을 보 다. 하지만 이러한 

방법의 제약은 모든 상태변수의 추정에 있어 

GPS가 반드시 필요하다는 데 있다. 만약 GPS가 

제외된 INS/EO시스템을 사용할 경우 항법오차

(그림 1의 항법오차)를 보상하는 것이 불가능 하

다. 이것은 추정 시스템의 가 측성 결핍으로 인

한 것이다. 참고문헌[3]에서 IMU  탐색기 기반

의 항법 시스템에 한 가 측성 해석을 통해 이 

사실을 증명하 다.

항법필터가 항법좌표계를 기 으로 유도탄의 

치, 속도, 자세를 추정한다면 유도필터는 표

을 기 으로 유도탄의 상태변수를 추정한다. 때

문에 정확한 치가 알려진 정지표 에 한 유

도필터는 항법필터로서 동작한다. 이러한 유사성

으로 인해 참고문헌[3]의 결론을 유도필터에도 

그 로 용할 수 있다. 즉, IMU  탐색기 기

반의 센서시스템은 가 측성 결핍으로 인해 유도

변수 추정이 불가능하다. 본 연구에서는 이러한 

가 측성 결핍을 해소하기 하여 자기장계  

압력고도계를 새로운 측정치로서 고려한다. 자기

장계는 동체 좌표계에 한 지구 자기장 벡터의 

크기를 출력하는데 이는 유도탄 자세와 한 

련이 있다. 한 압력고도계는 z 방향의 항법

정보와 연 이 있는 압력고도를 제공한다. 

IMU  자기장계, 압력고도계는 모두 

MEMS(Micro-Electro-Mechanical System) 기반의 

스트랩다운 형태라고 가정한다. 이러한 구성의 

항법 보정 시스템은 재까지 알려진 바가 없다. 

그림 1. 유도  항법오차의 정의

본 논문은 가이면서 GPS에 독립 인 유도필

터를 제안했다는 데 의의를 갖는다. 

2.1 필터 구조

제안된 유도필터의 구조를 그림 2에 도시하

다. 상태방정식  측정방정식의 비선형성이 크

기 때문에 UKF(Unscented Kalman Filter)를 사

용하 다. 측정치에는 보어사이트 각도, 압력고

도, 지구 자기장 벡터가 있으며 이들은 각각 스

트랩다운 탐색기, 압력고도계  자기장계로부터 

공 된다. IMU로부터 출력되는 유도탄의 가속도

와 각속도는 상태방정식을 구성하는 데 곧바로 

쓰인다. 유도탄의 치, 속도, 자세  압력고도

계의 바이어스 오차가 상태변수로 고려된다. 

2.2 상태방정식의 구성

항법방정식을 통해 유도된 비선형 상태방정식

은 다음과 같다.

      (1)

여기서,

              (2)

  유도탄위치   유도탄속도
  유도탄자세각   압력고도계바이어스

        
       

    
  

 

 

 

 

∼   ∼          (3)
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그림 2. 제안된 유도필터의 구조

자세각 는 2-3-1 회 에 한 오일러 각도

로 구성되며 와  은 각각 동체

좌표계에 한 가속도  각속도 값으로, IMU로

부터 얻어진다.  는 동체좌표계에서 항법좌표

계로의 방향 코사인 행렬이다. 공정 잡음은 가속

도계 잡음 와 자이로 잡음 로 구성되며 

가우시안 잡음으로 가정한다. 본 논문에서 상

으로 삼는 유도탄은 비행시간 20  내외의 단거

리 유도탄이므로 지구의 자 은 고려하지 않으며 

항법좌표계는 평평한 지면 에 고정되어 있는 

것으로 설정한다.

본 논문은 IMU 센서의 바이어스 오차까지 상

태변수로서 추정하는 일반 인 INS/GPS 시스템 

수 의 항법필터를 개발하는데 그 목 이 있지 

않다. MEMS기반 IMU의 바이어스에 가장 큰 

향을 끼치는 요소는 온도이다[4]. 본 논문에서 고

려된 IMU의 데이터 한 온도에 따른 바이어스 

오차가 미리 보정되어 있다고 가정하 다. 온도

에 기반을 둔 바이어스 보정은 한계가 있으나 본 

논문에서 고려한 단거리 유도탄에서는 용납 가능

하다고 단하 다. 

2.3 측정방정식의 구성

유도필터의 측정변수 는 다음과 같이 정의된

다.

              (4)

: 탐색기 출력, : 압력고도계출력

: 자기센서 출력

2.3.1 탐색기 측정 모델

탐색기 촬상면 상의 표 좌표 를 측정변

수로 설정한다.

                 (5)

그림 3의 표  좌표  는 유도탄의 자세, 

탐색기의 거리   촬상면상의 노이즈에 

향을 받는다. 상태변수를 이용하여 탐색기의 

측정치 추정값   을 계산하는 과정은 다음과 

같다.

표 의 항법좌표계상의 치를  라고 했을 

때 유도탄-표 간 상 치 벡터 은 다음과 같

이 구해진다.

                   (6)

여기서 는 식 (2)에서 정의한 상태변수이다.  

을 유도탄 동체좌표계에서 표 한 것을 라 하

면,

              (7)

방향 코사인 행렬 는 상태변수로 고려된 유도

탄 자세각 로부터 구할 수 있다. 를 이용하여 

보어사이트 각도의 추정치   를 계산한

다.




    
        

    (8)

이를 이용하여 탐색기의 측정치 추정값  를 

계산한다.

     



     ∼   
        ∼      (9)

Image plane

bx

λ

Body x-axis

bz

by
θλ

ψλ( , )Y Z

Target

f

    그림 3. 촬상면 좌표  보어사이트 

각도의 정의
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식 (9)는 상태변수   에 해 비선형이고 비

가우시안 노이즈를 포함한다. EKF를 사용한다면 

식 (9)를 각각의 상태변수에 해 편미분하여 측

정감도행렬을 구해야 하지만 본 논문은 UKF를 

이용하므로 이러한 과정이 필요하지 않다.

2.3.2 자기센서 측정 모델

한반도 주 에서 지구 자기장 벡터의 크기는 

0.5G 로 일정하고, 그림 4에서 정의된 방 각

(azimuth)  복각(inclination)도 각각   ,

  로 일정하다고 가정한다. 자기센서는 세 

축의 유도탄 동체좌표에 해 측정된 지구 자기

장 벡터  의 크기를 출력한다. 다음과 같이 측

정변수를 설정한다. 

               (10)

측정치 추정값 는 항법좌표계 상에서 자기

장 벡터의 크기  에 방향 코사인 행렬을 곱하

여 구하며 가우시안 노이즈가 더해진다. 

 
     

   
        



                    (11)

 ∼     ∼    ∼  

2.3.3 압력고도계 측정 모델

압력고도계의 출력값 는 바이어스 오차 를 

포함한다고 가정하고 측정변수를 다음과 같이 설

정한다.

                (12)

그림 4. 지구 자기장 벡터의 정의[5]

압력고도계의 측정치 추정값  는 항법좌

표계상에서 유도탄의 고도를 나타내는 상태변수 

 에 가우시안 노이즈가 더해진 형태로 설정한

다.

      ∼    (13)

Ⅲ. 수치 시뮬 이션

수치 시뮬 이션을 통하여 유도필터의 성능을 

검증하 다. 유도탄의 3차원 운동을 고려하 으

며 유도탄의 종축에 해서는 입사각 제어 유도

법칙을, 횡축에 해서는 PPN(Pure Proportional 

Navigation) 유도법칙을 용하 다.

3.1 잡음 공분산 행렬의 설정

3.1.1 과정잡음 모델

Analog Device사의 ADXRS150 MEMS 자이로

와 ADXL210 MEMS가속도계로 구성한 IMU의 

잡음 특성을 참조하여 과정 잡음 모델을 다음과 

같이 설정한다[6].

∼     ×

×

×

      (14)

 ∼     ×

×

×

 

이를 이용하여 과정 잡음 공분산 행렬  를 설

정한다.

        × ×
× ×

×

×

×

×

 (15)

3.1.2 탐색기 측정잡음 모델 설정

촬상면 각선길이  의 1%를 측정 

잡음의 표 편차로 설정한다.

       ∼  
    ×

  

     (16)

        ∼                         

스트랩다운 탐색기는 표 추 을 한 유도탄 

자세제한이 크므로 이를 상쇄시켜주기 해 비교

 큰 화각을 갖고 있다. 본 논문에서는 화각을 

 도로 설정하 으며 이 때 는 50mm이다. 이

는 망원 즈를 사용하는 짐벌형 탐색기의 거

리인 300~500mm에 비해 작은 값이다. 가 작아
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지면 탐색기의 S/N(Signal to Noise) 비가 작아

진다는 것을 식 (9)를 통해 알 수 있다.

3.1.3 압력고도계 측정 잡음 모델

Motorola사의 MPX5010 MEMS 차압계를 이용

해 구성한 압력고도계의 잡음 특성을 참조하여 

표 편차를 다음과 같이 설정한다[7]. 

  ∼            (17) 

3.1.4 자기센서 측정 잡음 모델

Honeywell사의 HMC1001/1002 자기센서의 

잡음 벨을 기 으로 표 편차를 다음과 같이 

설정한다[8].

 ∼    ×
    (18)

3.1.5 측정잡음 공분산 행렬의 설정

구해진 각 센서의 측정 잡음 표 편차를 이용

하여 공분산 행렬  을 설정한다.

 

× × ×
× × ×
× × 

××
××


   (19) 

3.2 입사각제어 유도법칙

그림 5에 평면상에서 고정표  요격을 한 

유도기하를 나타내었다. 유도탄 속도  은 일정

하며, 잔여거리 과 시선각 는 다음과 같이 주

어진다.

             (20) 

   
 

          (21) 

비행경로각  은 받음각이 0이라는 가정하에 피

치각도와 같다고 가정한다.

그림 5. 평면상에서의 유도기하

                     (22)

종말구속조건이    일 때 제어 에 지 최소

화 입사각제어 유도법칙은 다음과 같다[9].

     

          (23)  

    

수직평면 상에서 의 유도법칙을 용하 으

며 설정된 입사각  는  이다. 수평면상에 

해서는 다음과 같은 PPN 유도법칙을 용하

다. 

         
  

     (24)

3.3 유도탄 기조건의 설정

다음과 같이 유도탄  표 의 시뮬 이션 

기조건을 설정한다. 이때 표 은 정지해 있다고 

가정한다.

           
       

     

 (25) 

3.4 시뮬 이션 결과

3.4.1 Case 1 : 표 오차가 없는 경우

유도탄에 장입된 표 치 정보가 정확할 경

우이다. 이 경우 유도필터가 항법필터로서 작동

할 수 있는가를 본 시뮬 이션을 통해 단할 수 

있다. 유도필터의 기 추정치  표  치를 

다음과 같이 설정한다.

     

     

        

     

    (26)

그림 6에 유도필터로 추정된 상태변수 와 실

제 상태변수 간의 오차를 도시하 다. 시간이 지

남에 따라 유도탄의 치, 속도, 자세각 오차 모

두가 0으로 수렴함을 알 수 있다. 특히 자세각 

오차의 경우 시뮬 이션 기에 매우 빠르게 오

차가 상쇄됨이 찰되었다. 압력고도계의 바이어

스 추정 오차도 11  이후에는 0 근처로 수렴한

다. 본 시뮬 이션을 통해 유도필터의 항법필터

로의 성능이 확인되었다. 종말 유도오차의 경우 

0.5m, 종말 입사각 오차는 약 -0.15〫 로 유도필터

로서도 훌륭한 성능을 나타내었다.
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그림 6. 상태변수 추정 오차 (Case 1)

3.4.2 Case 2 : 표 오차가 있는 경우

유도탄에 장입된 표 오차 정보에 3축 방향으

로 오차가 존재할 경우이다. 이 경우 표  치

를 다음과 같이 각 축에 해 20m만큼의 오차를 

주어 설정하 다.

               (27)

상태변수의 기 설정치는 Case 1 과 같다.

그림 7에 유도필터로 추정된 상태변수 와 실

제 상태변수 간의 오차를 도시하 다. 유도탄 

치 오차의 경우 각 축에 해 20m씩의 바이어

스를 갖고 수렴하 는데 이는 표  오차가 그

로 항법오차에 이되어 나타나는 상이다. 즉, 

표 오차가 존재하는 경우 제안된 유도필터는 

항법필터로 쓰일 수 없다. 하지만 이 경우에도 

종말 유도오차  종말 입사각 오차가 Case 1과 

동등한 수 으로 나타났다. 다시 말해 표 오차

가 존재하더라도 유도필터의 성능은 그 로 유

지된다. 

유도탄의 치 추정오차가 아닌 유도탄-표 간

의 상  치 추정치에 한 오차를 계산하면 그

림 8과 같이 0으로 수렴함을 알 수 있다.

그림 7. 상태변수 추정 오차 (Case 2)

 그림 8. 유도탄-표 간 상 치 추정치 오차 

(Case 2)

3.4.3 Case 3 : 가 측성 문제

유도탄-표 간 기 시선각 벡터가 유도탄 동

체 좌표계의 x-z 평면상에 존재할 경우 상태변수 

추정에 문제가 생긴다. 이러한 조건의 시뮬 이

션 결과를 그림 9에 나타내었다. 그림 9를 보면 

유도탄의 가로운동과 련된 상태변수의 추정치 

오차가 발산하는 경향을 보인다. 즉, 유도탄의 y

방향 치, y방향 속도, 롤각, 방 각이 제 로 

추정되지 못한다. 이 문제의 원인은 유도탄의 운

동이 세로방향의 단일 평면상에 국한됨으로서 가
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그림 9. 상태변수 추정 오차 (Case 3)

로운동과 련된 상태변수의 추정에 필요한 가

측성 요소를 확보할 수 없기 때문이다. 이러한 

사실은 공분산 해석을 통하여 검증할 수 있다.

그림 10에 case 1  case 3에서 추정된 자세

각 상태변수의 공분산 값을 비교하 다. Case 3

의 경우 롤각과 방 각의 공분산이 case 1에 비

해 큰 값을 유지하고 있으며 롤각의 경우 수렴하

지 않는 경향도 찰된다. 이러한 가 측성 결핍

문제를 극복하기 해서는 유도탄이 단일 평면을 

벗어난 기동을 수행해야 한다. 

Ⅳ. 결  론

본 논문에서는 스트랩다운 탐색기  스트랩

다운 MEMS 센서 기반의 유도필터 설계방법을 

제안하 다. 제안된 유도필터의 성능을 엄 하게 

검증하기 하여 실제 MEMS 센서 기반의 스트

랩다운 센서들의 노이즈 특성을 필터 설계에 활

용하 다. 제안된 유도필터는 표 치 오차가 

없는 경우에는 항법필터로 활용 가능하며 표 오

차가 있는 경우에도 유도필터로서의 성능은 그

로 유지됨을 수치 시뮬 이션을 통하여 확인하

다. 본 연구는 GPS를 사용하지 않는 가의 시

스템만으로 입사각 제어 등의 발 된 유도법칙에

그림 10. 자세각 상태변수의 공분산 비교 

필요한 유도변수를 추정할 수 있는 시스템을 제

안하 다는 데 의의를 갖는다. 

유도탄의 기동이 단일평면상에 국한될 경우 모

든 상태변수의 추정을 보장할 수 없다는 과 

IMU  자기센서의 바이어스 보정이 완벽히 이루

어졌다고 가정한 은 유도필터를 실제 시스템에 

용함에 있어 제약사항으로 작용할 수 있다. 이

러한 문제는 추후 연구를 통해 보완할 계획이다. 
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