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ABSTRACT

In this paper, a roll angle estimation method of a rolling airframe using a low grade

GPS and a roll rate gyro is proposed. The strength of the received signal of the GPS

antenna attached on the rolling airframe is maximized when the GPS satellite is placed on

the plane determined by the x-axis of the rolling airframe and the GPS antenna axis. Under

the assumption that the x-axis of the rolling airframe is coincident with its velocity vector,

the roll angle of the rolling airframe is calculated from the relative position vector of the

satellite to the GPS when the GPS signal strength becomes maximum. The Kalman filter

combined with a roll rate gyro is introduced to increase the determination accuracy of the

roll angle. The performance of the proposed method is verified via 6-DOF simulations.

초 록

본 논문에서는 단일 저가형 범용 GPS 수신기와 롤 축 각속도계를 이용하여 롤 회전 비

행체의 롤 자세각을 결정하는 기법을 제안한다. 비행체에 부착된 GPS 수신기의 신호 수신

강도는 GPS안테나가 향하는 방향과 비행체의 종축이 이루는 평면 내에 GPS위성이 존재할

때 최대가 된다. 비행체의 종축이 속도벡터와 일치한다고 가정하면, 비행체에 대한 GPS

위성의 상대위치벡터를 이용하여 GPS 안테나 신호가 최대일 때의 롤 각을 결정할 수 있

다. 롤 각 결정의 정밀도를 높이기 위해 롤 축 각속도계를 이용한 칼만필터를 구성하였다.

6-자유도 시뮬레이션을 통해 제안된 방법의 성능을 검증하였다.
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각속도계), Rolling airframe(롤 회전 비행체)
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Ⅰ. 서 론

최근의 전장 환경에서는 표적의 살상률을 극

대화시켜 효율적인 임무수행하기 위한 방안으로

지능형포탄에 대한 연구가 수행되고 있다. 현재

연구되고 있는 지능형 포탄의 종류로는 센서 감

응형 지능탄, 탄도 수정탄, 정밀 유도 포탄 등이

있다[1]. 이중 탄도 수정신관을 장착한 비행탄에
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적용되는 기술은 비행탄이 표적과 멀어질 경우

본래 자신의 탄도를 수정하여 표적방향으로 향하

도록 하여 탄착오차를 감소시키는 기술이다.

일반적으로 탄도수정탄은 카나드를 이용하여

탄도를 수정한다. 카나드를 이용하여 궤적을 수

정하기 위해서는 탄도수정신관의 롤 자세각을 기

준으로 카나드 구동 조종을 수행해야한다. 비행

탄 발사 시 발생하는 충격으로 인하여 자세센서

가 발산할 수 있기 때문에 일반적으로 발사 이후

특정시점에 자세를 측정한다. 이러한 경우 초기

자세각을 알 수 없기 때문에 롤 각속도계 만으로

는 탄도수정신관의 롤 자세각을 알 수 없다.

비행탄에 부착된 탄도수정신관과 같이 회전하

는 비행체(Rolling airframe)의 롤 자세를 추정하

기 위한 기존의 방법으로는 3축 자장계와 1축 가

속도계를 사용하는 방법[2], Improved unscented

kalman filter를 기반으로 하여 저가의 Micro

electro-mechanical system(MEMS) 가속도계를

상태방정식과 측정방정식을 구성하는 데에 사용

하여 상태변수를 추정하는 방법[3], 스트랩다운

Inertial measurement unit(IMU)를 동체의 움직

임과 분리된 김벌에 설치하여 동체각속도와 동체

각도를 구하는 방법[4], 복수의 GPS안테나를 설

치하여 반송파의 위상차를 이용하여 롤 자세를

추정하는 방법[5], 회전체의 급속한 회전에 의해

발생되는 센서출력을 modulation하여 구한 위상

차를 사용하는 방법[6], GPS속도벡터로 구한 자

세각과 각속도계 출력 값을 칼만필터에 적용하여

롤 자세각을 구하는 방법[7], 미지정수를 결정하

는 기법을 적용하여 GPS반송파을 이용하여 실시

간으로 자세를 측정하는 방법[8]등이 있다. 이러

한 방법들은 롤 자세각 추정을 위한 별도의 하드

웨어를 구성해야하기 때문에 시스템의 크기가 커

지거나 시스템의 구성이 복잡해질 수 있다. 따라

서 본 논문에서는 일반적으로 항법에 사용하는

단일 GPS수신기와 1축의 각속도계를 이용하여

간단한 구조를 가지면서 탄도수정신관의 롤 자세

를 측정할 수 있는 알고리즘을 제안하였다. 본

논문에서 제안하는 롤 자세각 추정기법은 GPS수

신기로부터 얻을 수 있는 신호 세기와 GPS수신

기와 GPS위성간의 상대벡터를 이용하기 때문에

특수한 전용 GPS가 아닌 저가형의 범용 GPS를

통해서도 롤 자세를 추정 할 수 있다.

본 논문에서는 GPS신호강도를 이용하여 신호

강도가 최대가 되는 시점에서의 해당 GPS위성의

위치와 수신기의 위치를 통해 상대벡터를 구하

고, 이 상대벡터를 이용하여 좌표변환 시 필요한

자세각을 역으로 추정하는 방식을 제안하였다.

하지만 GPS데이터의 경우 갱신율이 최대 10Hz정

도로 낮기 때문에 이를 보완하기 위해 1축 각속

도계를 동체축 방향으로 장착하고 칼만 필터를

적용한 후 GPS로 구한 각도를 측정치로 사용하

여 롤 각도가 계산되도록 알고리즘을 구성하였

다.

Ⅱ. 본 론

2.1 롤 각 측정 방정식 유도

2.1.1 상대위치벡터 설정

본 논문에서 제안하는 GPS를 이용하여 롤 각

을 추정하는 방법은 GPS의 신호강도 변화 추이

를 사용하는 방법이다. 이 방법은 비행체의 동체

좌표계의 축에 해당하는 위치에 GPS 안테나를

부착한 후 GPS신호강도를 측정하여 신호 강도가

최대가 되는 방향을 선정하고 이 방향을 통해 롤

자세각을 측정하는 방법이다.

Figure 1은 ECEF(Earth Centered Earth Fixed)

좌표계에서 위성과 비행체의 상대위치벡터를 나

타낸 그림이다. 위성의 좌표는 위도(), 경도(),

고도()로 나타나기 때문에 이를 ECEF좌표계를

바꾸어주기 위해서 다음 식 (1)을 적용한다. 비행

체의 좌표 역시 위도(), 경도(), 고도()를 식

(1)에 대입하여 ECEF로 좌표변환을 수행한다. 식

(1)에서 은 횡 곡률 반경이라 하고, 자오면의

수직과 타원체의 수직을 포함하는 면에서의 곡률

반경이다. 은 지구 타원의 이심률( )과 장반경

(), 위도에 의해 결정된다. 을 결정하기 위한

식은 식 (2)와 같다[9].















 cos cos 
 cos sin  
 sin  

(1)

 sin 


(2)

위성의 위치벡터와 비행체의 위치벡터 사이의

관계를 나타낸 식은 다음과 같다.

 


 




(3)

2.1.2 표적 지향 좌표계에서의 롤 각 측정 방정식

표적지향 좌표계는 NED(North East Down)좌

표계로부터 요각을 보상한 좌표계이다. 따라서

북쪽을 지향하는 축을 표적을 향하도록 구면
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Fig. 1. Definition of the position vectors
in the ECEF frame

삼각법을 이용하여 요각 보상치를 계산한다. 요

각 보상치()를 계산하는 식은 식 (4)와 같다.

  cossin  sin

cos   cos  cos 
(4)

Figure 2는 구면좌표계에서의 요각 보상치를

표현한 그림이다. 표적 지향 좌표계에서 원점은

비행체에 위치하고 축은 항상 표적을 지향하

고 축은 지구의 연직 하방을 지향하도록 설정

된 좌표계이다. 이렇게 좌표계를 설정하게 되면,

좌표계가 항상 표적을 향하도록 설정되기 때문에

요 방향의 자세각을 무시할 수 있다.

ECEF좌표계에서 표현된 비행체와 위성의 상

대위치벡터를 표적지향좌표계로 변환하기 위한

식은 식 (5)와 같다. 좌표 변환 행렬은 식 (5)를

통해 ECEF좌표계에서 NED좌표계로 변환하고

이를 다시 요각 보정을 통해 표적지향좌표계로

Fig. 2. Definition of the target azimuth

“delta_psi” in the spherical
trigonometry

변환하는 과정을 거친다. 이 과정을 식으로 나타

내면 식 (6)과 같다.














cos  sin 
  

 sin   cos










  
  
  











cos  sin  
 sin  cos  

  

(5)


















cos sin 
 sin cos 

  



(6)

식 (6)을 통해 ECEF좌표계에서의 상대위치벡

터를 표적지향좌표계로 변환하면 식 (7)과 같다.





 
 (7)

표적지향좌표계와 동체좌표계 사이의 좌표변

환 식은 식 (8)과 같다. 이 식에서   는 순서

대로 롤각, 피치각, 요각을 말하고, 순서대로 피

치-요-롤 순서대로 회전을 하도록 설정하였다.

동체좌표계는 비행체의 길이방향으로 앞쪽을

향하는 축을 축으로 하고, 비행체의 오른쪽을

향하는 축을 축으로, 이 두 축에 수직하면서

아랫방향을 향하는 축을 로 설정하였다.


 











  
 cos sin
  sin  cos











cos sin 
sin cos 

  










cos    sin 
  sin   cos 

(8)

이 식에서 피치각은 식 (9)와 같이 NED방향의

GPS속도 벡터(



)를 통하여 구할 수 있

고, 요각은 좌표계 정의에 의해서 0이 된다. 이

식을 만족하기 위해서 받음각 및 옆 미끄럼 각이

매우 작다고 가정하여 비행경로각과 동체의 피치

각이 동일하도록 하였다(≈).

≈ cos




















 




(9)

≈ (10)

GPS속도를 통하여 구한 요각과 피치각을 식

(8)에 대입하면, 좌표변환 식은 롤 자세각인 에

의한 식만 남게 된다. 이 식의 좌우에 표적지향

좌표계에서의 위성과 비행체의 상대좌표(


)와

동체좌표계에서의 위성과 비행체의 상대좌표(

)
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Fig. 3. Definition of the body frame

and the antenna frame

를 두게 되면 식 (12)와 같이 에 관한 식을 구

할 수 있다.































cos sin 
sin cos 

  











cos   sin 
  sin   cos 




















(11)





















































  
 cos sin
  sin  cos




















(12)

식 (9-10)을 통해 구한 피치각과 요각을 식 (11)

에 대입하면 까지의 회전이 적용된 좌표(

)를

구할 수 있고, 이를 식 (12)와 같이 로 회전시키

면 동체좌표계에서의 좌표를 구할 수 있다.

하지만 동체좌표계에서 표현된 비행체와 위성

의 상대벡터는 롤 각을 알 수 없기 때문에 구할

수 없다. 따라서 몇 가지 구속조건을 통해 까

지 회전 한 상태의 좌표 값과 동체 좌표계에서

표현된 좌표 값 사이의 관계를 정의 할 수 있다.

표적좌표계를 기준으로 피치방향으로 만큼,

요방향으로 만큼 회전 한 상태의 좌표계는 롤

방향으로 만큼 회전하기 전의 상태가 되기 때

문에 상대위치벡터가 동체 좌표계의 -평면에

있다고 할 수 있다. 따라서 축 상의 성분인 


와 
는 동일하다고 볼 수 있고, 축 상의 성분

인 
는 0으로 둘 수 있다. 이렇게 되었을 때, 동

체 좌표계에서의 좌표값은 축 성분과 축 성

분으로만 구성되어 있고, 이 벡터의 크기는 까

지 회전 한 상태의 비행체와 위성의 상대위치 벡

터의 크기와 같아야 하므로, 식 (13)과 같고 이를

정리하면 식 (14)와 같다.

 
 


 (13)


 

 (14)

동체 좌표계에서의 좌표값을 까지 회전 한

상태의 좌표값으로 표현하면 식 (15)와 같다.


  




  


 


(15)

식 (12)를 풀어 에 대해 Cosine값과 Sine값을

구하고, 이 두 식을 나누어 Tangent로 표현하여

를 구하면 식 (16)과 같다.

 tan









 







 


 




(16)

식 (16)에 앞서 구한 조건식 (15)를 대입하여

정리하면 다음과 같이 롤 각을 구할 수 있다.

 tan










 




(17)

Figure 3은 앞서 정의한 표적지향좌표계에서

동체좌표계로 변환하는 과정에서 필요로 하는 피

치 자세각과 롤 자세각을 정의한 그림이다.

2.2 롤 자세각 추정 필터의 설계

필터의 상태 변수는 현재 롤 자세각으로 설정

하여 식 (18)과 같이 둘 수 있다.

   (18)

필터의 시스템 방정식은 각속도계로 측정한 각

속도()를 오일러 자세각의 각속도로 변환

하는 식으로부터 유도 할 수 있는데, 그 식은 식

(19)와 같다.


























  tan cos tan sin 
 coscos  sincos
 sin  cos















(19)

따라서 롤 자세각을 추정하기 위한 필터의 시

스템 방정식을 세우면 식 (20)과 같다. 이 식에서

는 프로세서 노이즈로, ≈으로 가정함에

따라 나타나는 오차 성분이다.

  cos sin (20)

한편 표적 지향좌표계에서 비행체가 표적을

향할 경우 요 자세각이 발생하지 않으므로,

  을 적용하면 다음 식 (21)과 같다.

  (21)
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측정모델의 식으로 나타내면 다음과 같다. 이

식에서 는 측정치 노이즈로, 측정치의 신호 처

리 정밀도에 관계되는 성분이다.

   (22)

표적 지향 좌표계에서 롤 각 추정 필터를 구

성할 경우 시스템 방정식 및 측정 방정식이 모두

선형이고 Scalar값이므로 복잡하지 않은 단순한

대수식으로 필터의 구동이 가능하다.

2.3 시뮬레이션 환경 구축

2.3.1 GPS 신호 강도 모델링

GPS위성의 신호 세기는 수신 안테나에서 GPS

위성을 바라본 시선각에 따라 변화한다. 시선각

은 고도각과 방위각으로 산출할 수 있는데, 이

중 수신 강도에 직접 영향을 미치는 요소는 고도

각이다. 고가의 GPS안테나는 데이터시트에 GPS

안테나의 성능을 표시하기 위해 고도각별 신호강

도 패턴을 제공한다. 하지만 본 논문에서 대상으

로 하는 GPS안테나는 저가형 소형 안테나이므로

공개된 GPS안테나의 고도각별 신호강도 패턴을

참고하여 스케일 조정을 통해 가상의 신호 강도

패턴을 모의하여 사용하였다. Novatel 사의

ANT-532안테나의 방사패턴을 참고하여 모의한

패턴은 Fig. 4와 같다.

이 방사패턴을 수식으로 나타내면 식 (23)과

같다. 이 식에서 는 고도각이고, 는 수신

강도이다.

  
 

  


(23)

2.3.2 GPS위성 별 고도각 및 방위각 계산

시뮬레이션을 위해 2013년 12월 5일의 방송

궤도력을 사용하여 1번에서 32번 위성의 ECEF좌

표계에서의 위치정보를 산출하였다. 위성의 위치
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Fig. 4. Ideal gain pattern of a GPS antenna

정보와 발사지점에서의 위치정보를 통해 비행체

의 발사지점에서 바라 본 GPS위성의 고도각과

방위각을 구한다.

비행체의 위치에서 GPS위성의 고도각과 방위

각을 구하기 위해서 ECEF좌표계에서의 비행체에

서 바라본 위성의 상대위치 벡터를 구한다. 그

후 이 상대벡터를 동체좌표계로 변환한 후 다음

식을 이용하여 고도각()과 방위각()을 구

한다. 이 식에서 
  

 
은 동체좌표계에서의

상대위치벡터 성분이다.

  tan






 


 



 




(24)

  tan










 




(25)

2.3.3 롤 각 회전에 따른 신호 강도 시뮬레이션

신호 강도 시뮬레이션 결과를 검증하기 위해

NED좌표계에서 연직 방향으로 안테나가 놓여

있을 경우와 45°의 피치각을 가질 경우를 가정하

고 일정한 롤 각속도를 가하였을 때의 신호 강도

결과 그래프는 Fig. 5-6과 같다.

GPS의 수신 샘플링 레이트는 10Hz를 가정하

였고 롤 각속도가 각각 2Hz와 0.25Hz로 설정하

여 시뮬레이션을 수행하였다. 2Hz의 롤 각속도

를 갖는 경우는 주기 당 5개의 측정치를 갖기 때

문에 이론상 분해능이 72°이다. 또한 0.25Hz의

롤 각속도를 갖는 경우는 주기 당 40개의 측정치

를 갖기 때문에 이론상 분해능이 9° 정도로 정밀

한 데이터를 얻을 수 있다. 이것으로 볼 때

10Hz의 수신 샘플링 레이트를 갖는 GPS를 사용

할 경우 10° 이내의 롤 각 오차를 보장하기 위해

서는 롤 각속도가 0.25Hz이하인 환경이어야 한

다.

각각의 각속도에서의 신호 세기를 선형단위와

dB단위로 각각 표현해 본 결과 선형단위에서는

최대 신호세기에서 기울기가 급격하게 변화하여

최대 신호 세기를 갖는 지점을 찾기가 유리함을

확인하였다. 반면 dB단위에서는 최소 신호세기를

갖는 지점에서 기울기가 급격하게 변화하는 것으

로 보아 최대 신호세기를 갖는 지점을 찾기 유리

함을 확인하였다.

비행체의 동역학 시뮬레이션을 통하여 구한

자세각을 대입하여 고도각의 변화를 구하고 그에

따른 신호강도 변화와 최대 신호 강도를 갖는 시

점을 탐지한 결과를 PRN 2번 위성의 데이터로

그린 그래프는 Fig. 7과 같다. 첫 번째 그래프는
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power for the roll rate of 0.25Hz

회전에 따른 고도각 변화를, 두 번째 그래프는

신호세기 변화를, 세 번째 그래프는 최대신호세

기를 갖는 시점을 탐지한 결과를 나타낸다. 두

번째 그래프에서 x마커는 측정된 신호 세기를 나

타내고, 이를 이동평균필터를 이용하여 필터링

한 결과를 실선으로 나타내었다.

실제 GPS위성으로 수신 받은 신호 세기는 노

이즈가 존재한다고 가정하여 최대 신호 세기의

10%정도를 표준편차를 갖는 가우시안 랜덤 노이

즈를 적용하였다. 신호세기에 노이즈가 발생할

경우 최대값을 찾기 어렵기 때문에 이동평균필터

를 적용하여 신호를 필터링을 수행 한 후 신호가

최대가 되는 시점을 구하도록 하였다. 노이즈 필

터링을 위해서 이동평균필터를 적용하게 되면 몇

초간의 데이터를 모아서 처리하기 때문에 신호를

저장하는 시간동안 신호처리에 지연이 발생한다.

따라서 저장주기를 고려하여 시간지연를 보상하

였다.

2.4 롤 자세각 추정 시뮬레이션

2.1절에서 소개한 롤 자세각 측정 알고리즘을

이용하여 구한 롤 자세각을 구한 결과는 Fig. 8

과 같다. 본 시뮬레이션에서는 비행체가 0.25Hz

로 롤 각속도 안정화를 수행하고, 수신 샘플링

레이트가 10Hz인 GPS수신기를 사용하였다고 가

정하였다.

Figure 8은 GPS로부터 측정치가 갱신되는 각

시점에서 실제 롤 각 그래프 위에 알고리즘을 통

해 각 위성으로 부터 구한 롤 각을 일일이 표시
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Fig. 8. Roll angle error determined

by the peak finding method
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Fig. 9. Improved results of roll angle error

estimated by Kalman filter

한 그래프이다. 실선은 실제 롤 각을 의미하고,

마커는 알고리즘을 통하여 구한 롤 각을 표시하

였다. 앞서 2.3.3에서 언급하였던 것처럼 0.25Hz

의 롤 각속도로 회전 할 시에 10Hz의 샘플링 레

이트로 롤 자세를 측정하게 되면 9°의 분해능을

갖게 되지만 노이즈 성분으로 인하여 대부분 약

±20°정도의 오차가 발생하였다.

현재의 롤 각 알고리즘은 GPS 수신 샘플링 레

이트에 따라 분해능이 정해진다. 따라서 분해능

이하로 오차를 줄이기 위한 방안으로 2.2절에서

제안한 롤 자세각 추정 필터를 적용하였다. 또한

롤 자세각 추정 필터를 적용 할 경우 각속도계를

이용하여 적분을 수행하기 때문에 측정치가 없는

부분에서도 롤 각을 구할 수 있다.

롤 자세각 추정 필터를 적용 한 결과는 Fig. 9

와 같다. 이 필터에 적용한 측정치 적용 방식은

측정치가 발생 할 때 마다 갱신하는 방식을 적용

하였다. 롤 각 측정 알고리즘을 이용했을 경우

약 ±20°의 롤 각 오차가 약 2°정도의 오차 수준

으로 감소하였다.

Ⅲ. 결 론

본 논문에서는 GPS신호세기를 이용하여 신호

세기가 최대인 시점에서의 비행체와 GPS위성의

상대위치를 통해 롤 각을 측정하고 롤 각속도계

를 이용한 칼만필터를 적용하여 오차정밀도를 높

이는 방법을 제안하였다. 필터구성 시 표적좌표

계에 대해 2-3-1 회전에 대한 오일러각 관계식을

도입하여 필터식을 선형화하였다. 시뮬레이션 결

과 비행체가 0.25Hz의 롤 각속도를 가지고 GPS

수신 샘플링 레이트가 10Hz일 때 약 2°이내의

오차 정밀도로 롤 각을 추정할 수 있음을 보였

다. 비행체의 롤 각속도가 작아질수록 또는 GPS

수신 샘플링 레이트가 클수록 신호 최대치의 식

별이 용이해지기 때문에 롤 각 추정오차는 감소

한다. 향후 본 논문에서 제안된 방법을 확장하여

회전 비행하는 임의의 물체의 3축 자세각을 결정

할 수 있는 연구를 수행할 예정이다.
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