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Ⅰ. 서 론

발사체의 궤적생성 및 최적화는 주어진 발사

체의 초기조건에서 최종 목표궤도나 지점에 가장 

효과적으로 발사체가 도달하게 하기 위한 궤적을 

설계하는 것이며, 발사체의 성능분석 및 임무설

계에 있어 매우 중요하다[1]. 그리고 생성된 궤적

을 발사체가 잘 추종하는지 관측하는 것 또한 매
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ABSTRACT

This paper discusses the error estimation in radar measurement data obtained while
tracking a launch vehicle. It is known that typical radar measurement data consist of the
true positional or orientation information on the vehicle being tracked, random noise and a
deterministic bias due to radio refraction. Unlike previous research works, this paper
proposes a tracking-error (mainly bias) estimation method solely based on the single radar
measurement with no aid of other measurement such as GPS. The proposed method has
been verified with real measurement data obtained while tracking the KSLV-I launch
vehicle.

초 록

본 논문은 발사체를 추적하는 단일 레이다 시스템에서 측정한 데이터에 포함된 오차를 

추정하는 기법에 관한 내용을 다룬다. 레이다 시스템의 발사체 추적 데이터에는 발사체의 

실제 위치, 방위각 혹은 고각 정보와 무작위 잡음, 그리고 전파굴절에 의한 바이어스가 포

함되어져 있는 것으로 알려져 있다. 본 논문에서는 기존연구내용과는 달리, GPS와 같은 타 

추적 데이터를 사용하지 않고 단일 레이다 시스템의 발사체 추적 데이터만을 사용해 레이

다 추적 데이터에 포함된 바이어스를 정확하게 추정하는 기법을 소개한다. 제안된 기법을 

실제 나로호(KSLV-I) 추적 데이터에 적용하여 그 정확성을 검증하였다.
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우 중요하다. 관측에는 여러 탐지장치들(레이다,
GPS, INS 등)이 있고 정확한 관측을 위해선 각 

탐지장치들의 수신정보를 융합할 필요가 있다.
하지만 각 탐지장치들의 탐지방법 및 추적 신뢰

도는 상이하므로[2], 기본적으로 하나의 탐지장치

에서 최적의 추적 결과를 얻는 것이 바람직하다.
특히 GPS의 경우 각종 환경요인 및 의도적인 재

밍(jamming) 등에 의해 데이터의 신뢰도가 매우 

낮아질 수 있어 GPS 데이터 활용 시 주의가 필

요하다. 일반적으로 발사체 추적 데이터에는 다

수의 요인(다중경로, 클러터, 전파굴절 등)으로 

인해 잡음과 바이어스가 포함되어 있어, 이러한 

잡음과 바이어스의 특성을 파악해서 우주발사체

의 정확한 비행궤적 추적이 이루어져야 한다[3].
항공우주연구원에서는 발사체 추적 데이터에 

포함된 잡음 및 바이어스 추정 등 발사체 추적 

성능 향상을 위한 연구를 지속적으로 진행해 오

고 있다. 대표적인 예로 2014년에는 레이다의 전

파굴절효과를 바이어스의 주된 이유로 가정한 후 

환경요인의 영향을 반영한 비선형 Clark모델을 

기반으로 전파굴절각을 계산 및 보정하여 GPS의 

데이터와 비교하였으며[3], 2015년에는 발사체 추

적 데이터에 포함된 바이어스를 GPS 데이터를 

사용하여 정의한 후 실시간으로 추정 및 제거하

는 알고리즘을 제안하였다[4]. 하지만, [3]의 경우 

비선형 Clark모델을 통해 전파굴절각을 계산 시 

바이어스와 잡음이 포함된 레이다 측정 고각을 

사용하기에 잡음 및 바이어스가 전파굴절각 계산

오차를 유발하며, [4]의 경우는 바이어스 추정에 

GPS 데이터가 직접적으로 사용되어 레이다 측정 

데이터만으로는 발사체 위치를 정확히 추정할 수 

없다. 전파굴절 보정관련 외국사례[5]도 문헌에서 

발견되지만, 전파굴절 보정이 실제 발사체 추정

에 사용된 사례는 보안상의 이유 등으로 구체적

인 내용을 찾기 어려운 것으로 파악된다.
본 논문에서는 기존의 연구와 차별화된 단일 

레이다로 측정한 데이터만을 사용한 잡음 및 바

이어스 추정기법을 제안한다. 이를 위해 먼저 레

이다 측정데이터에 포함된 무작위 잡음(random
noise)의 통계학적 정보(평균, 분산 등)를 저역통

과필터(low-pass filter)를 통해 추정한다. 다음으

로 선형 발사체 항법 방정식 모델에 레이다 측정

변수(거리, 방위각 및 고각)와 바이어스 모델을 

추가해 비선형 항법 방정식 모델을 구성하고, 구

성한 모델을 선형화한 후 확장칼만필터(Extended
Kalman Filter; EKF)를 적용하여 레이다 측정데

이터에 포함된 바이어스를 추정한다. 본 논문에

서 제안하는 바이어스 추정기법은 GPS 데이터를 

사용하지 않고 단일 레이다 측정데이터만을 사용

했다는 점을 비롯해 레이다 측정데이터에 포함된 

무작위 잡음의 통계학적 특성을 그대로 유지하면

서 비교적 단순한 방법으로 추정을 수행하였다는 

점(추정에 사용된 항법 방정식 모델이 잡음의 복

잡한 비선형 변환(예: [6]) 등을 요구하지 않음)에
서 기존의 연구와 큰 차이가 있다. 또한 본 논문

에서는 제안한 추정기법을 2013년 3차 발사된 나

로호(KSLV-I)의 실제 추적 데이터에 적용하여 그 

정확성을 검증하였다.

Ⅱ. 본 론

2.1 발사체 항법 방정식 및 추정 모델

2.1.1 기존 발사체 항법 방정식 및 추정 모델

[3, 4]에서는 발사체 추적 데이터에 포함된 바

이어스 추정을 위해 지구중심고정좌표계(ECEF)
를 사용해 식 (1)과 같이 3차원 위치 및 속도를 

상태변수로 정의하고 뉴턴의 가속도 법칙에 기반

하여 식 (2)와 같이 발사체 항법 방정식 모델을 

구성하였다.

      (1)
    . (2)

상태변수 추정을 위해 상기 상태방정식을 오

일러 근사방법을 사용해 이산화 하면 3차원 등속

도 모델을 아래와 같이 표현할 수 있다. (기존의 

연구에서는 바이어스와 잡음의 특성을 파악하기 

위해 발사 전 구간이 아닌 2단 로켓 분리 후 무

추력 구간에서의 항법 방정식을 고려하였다.)

      

    

(3)

식 (3)에서  
 는 발사체의  좌표축에 대

한 위치와 속도를 나타내고, 는 샘플링 간격을 

나타낸다. (와 의 표현도 식 (3)의 와 같다.)
또한, 식 (3)은 아래와 같이 공정잡음( , 평균이 

0이고 공분산이 인 백색 가우시안 잡음으로 가

정)을 포함한 행렬식으로 나타낼 수 있다.

       (4)

 











  ×   × 

 ×    × 

 ×   ×  
,  



 


 

 
,
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 












  ×   × 

 ×  
  × 

 ×   ×  


, 



 


   

  
.

발사체 추적에 사용되는 레이다는 식 (1)에서 

정의한 상태변수들을 측정하지 않고 거리(Range,

), 방위각(Azimuth, ) 및 고각(Elevation,  )을 

측정하므로, 관측방정식은 식 (4)와 같이 선형으

로 표현되는 상태방정식과는 달리 다음과 같은 

비선형 모델로 표현된다.

 











       . (5)

위 수식에서 비선형 함수  는 다음과 같이 

표현된다.

  











    

tan  

tan     

. (6)

식 (5)에서   



 는 관측 잡음이며 

역시 백색 가우시안 잡음이라 가정한다. [4]에서

는 식 (6)에 Debiased 변환[6]을 적용하여 발사체 

위치 정보를 계산 후 GPS 데이터와의 비교를 통

해 레이다 측정데이터에 포함된 바이어스를 계산

하였다. 하지만 상기 방법은 비선형 변환과정에

서 관측 잡음의 통계학적 특성이 매우 복잡하게 

변하게 되며, 또한 추정된 바이어스 값이 GPS 데

이터의 신뢰도에 의해 결정된다는 단점이 있다.

2.1.2 전파굴절 모델

발사체의 고각이 감소하여 0도에 가까워지면 발

사체를 추적하는 레이다에서 발사한 전파가 바다 

위의 섬, 바다 표면에 의한 반사 등에 의해 굴절

되게 되어 신뢰도가 떨어진다. 또한 레이다의 측

정데이터(특히 고각)에 바이어스가 포함되어, 전

파굴절을 보정하기 위해 아래와 같은 Clark 모델

이 사용된다[3].

 










 ×  cot
단      deg 

 ×  cot×  
단    ≤  deg 

     


 




 





  

   ×  

   ×  

   ×  

상기 식에서 알 수 있듯이 전파굴절각(  )은 

고각의 비선형함수로 주어진다. 고각이 2도 미만

일 경우, 고각 측정데이터 자체의 신뢰도가 현저

히 떨어지므로 Clark 모델이 정의되어 있지 않다.
Figure 1의 상단 그래프는 Clark 모델에서 요

구하는 기상환경 변수  = 312.5를 적용하여 

계산한 전파굴절에 의한 바이어스 값을 보여준

다. 그래프를 통해 발사체 발사 후 고각이 감소

하면서 레이다가 측정한 고각에 포함된 바이어스 

값이 증가하는 것을 알 수 있다. 하단의 그래프

는 레이다 측정데이터(고각)에서 바이어스를 보

정한 값과 GPS 데이터를 통해 계산한 고각과의 

비교를 통해 Clark 모델이 전파굴절각을 잘 예측

하고 있음을 보여준다. 하지만 [3]에서와 같이 잡

음과 바이어스를 이미 포함한 레이다 측정데이터

(고각)를 Clark 모델에 직접적으로 적용해 얻은 

전파굴절각은 오차를 포함할 수밖에 없다. Clark
모델을 올바로 사용하기 위해서는 바이어스와 잡

음이 제거된 발사체의 실제 고각 정보가 필요하

기 때문이다.

2.1.3 개선된 발사체 항법 방정식 및 추정 모델

앞 절들에서 언급한 문제점들을 보완하기 위해 

본 논문에서는 기존 발사체 항법 방정식 모델에 레

이다 측정 변수 및 바이어스 모델까지 포함시켜 새

로운 발사체 항법 방정식 및 추정 모델을 제시한

다. 이를 위해 아래와 같이 상태변수를 정의한다.

Fig. 1. Elevation after refraction correction[3]
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         

        


(7)

상태변수를 식 (7)과 같이 정의하게 되면, 항법 

방정식의 형태가 비선형이 되어 복잡해진다는 단

점이 있다. 하지만 고각의 바이어스를 정확하게 

추정하기 위해선 기존의 연구처럼 바이어스가 포

함된 고각 정보를 그대로 활용하기보다는, 고각

을 아래 식 (8)과 같이 실제 고각, 바이어스 및 

잡음의 선형조합으로 표현하고 실제 고각을 추정

한 후, 추정된 고각으로 바이어스를 구하면 보다 

정확한 결과를 얻을 수 있다.

      
 ,     . (8)

상태변수 추정을 위해 식 (7)에 정의한 상태변

수에 기초해 발사체 동역학 식 (2)를 다시 정의

한 후 이산화를 수행한다. 이 때 기존의 등속도 

혹은 등가속도 모델이 아닌 보다 일반적인 가속

도 모델 (발사단계 전 구간에서 적용 가능한 모

델)을 적용하면 상태변수 추정을 위한 동역학 모

델을 아래와 같이 표현할 수 있다. (와 에 대

한 표현은 아래 에 대한 것과 유사하게 정의된

다.)

        


      
 

  
 

   


             

            

상기 식에서 
는 x축 방향 가속도의 추정치

로서 공정잡음 
가 더해진다. 

는 식 (4)와 

유사하게 구동기에서 발생하는 무작위 백색 가우

시안 잡음(평균 0, 분산 
 )으로 가정하였다. 또

한 ,  ,  , 는 각각 다음과 같이 정의된다.

  


 


 




 
  
 


  

 


 


  


  
 


  

  


 










  ×  csc  
단      deg 

  ×  csc  ×  

  ×  cot ×  
단    ≤  deg 

   



 



 



.

식 (7)과 같이 상태변수를 정의하게 되면, 레이

다의 측정 변수를 비롯한 고각 바이어스까지 상

태변수에 포함되어 있기 때문에 다음과 같이 간

단한 행렬식으로 관측방정식을 정의할 수 있다.

     (9)

 








            

            
            

.

2.2 잡음의 공분산 추정

발사체 추적데이터에 포함된 오차 추정 시 고

려해야 하는 잡음으로 공정잡음(process noise;
)과 측정잡음(measurement noise; )이 있

다. 공정잡음은 발사체 구동기 입력이나 상태변

수에 직접적인 영향을 주는 모든 예상치 못한 무

작위 신호를 나타내며, 발사체에 작용하는 외부

충격, 전자기적 교란, 바람에 의한 외란 등에서 

기인한다. 이러한 공정잡음은 쉽게 예측할 수 없

으므로 본 논문에서는 공정잡음의 공분산( )을 

임의의 상수(예: 단위행렬)로 가정하고 향후 확장

칼만필터(EKF)를 설계하였다.
공정잡음과는 달리 측정잡음의 경우, 대부분 

센서의 규격정보에 의해 상수로 결정될 수 있다

[7]. (향후 확장칼만필터 사용을 위해) 비록 측정

잡음을 백색잠음이라 가정했지만, 일반적으로 측

정잡음의 주파수는 고주파 대역에 속하므로 Fig.
2와 같이 실제 데이터를 저역통과필터(차단주파

수는 레이다의 샘플링 간격을 고려해 100 rad/sec
로 가정)에 통과시킨 후, 통과된 데이터와 실제 

데이터와의 차이가 측정잡음이라고 가정하고 측

정잡음의 공분산을 추정하였다. 실제로 나로호 

발사체 추적데이터를 저역통과필터에 통과시킨 

후 분석을 수행한 결과 측정잡음은 발사체 비행 

이벤트(발사, 음속돌파, 페어링분리, 1단로켓정지,
1단로켓분리, 역추진로켓점화, 2단로켓점화, 2단
로켓연소종료/목표궤도진입, 위성분리/궤도진입)
와 무관하게 유사한 특성(정규분포 및 유사한 분

산 값)을 갖는 것을 확인하였다.
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Fig. 2. Estimation of measurement noise

Fig. 3. Distribution of measurement noise

Figure 3은 고각의 측정잡음 분포를 나타낸 것

으로, 이 경우 측정잡음의 분산이 발사단계와 무

관하게   정도의 크기를 갖고 평균이 0인 정

규분포도로 근사되는 것을 확인하였다. 이 값을 

다음 절의 확장칼만필터로 바어어스 추정 시 측

정잡음의 공분산()을 정할 때 사용하였다.
확장칼만필

2.3 확장칼만필터(EKF)

확장칼만필터는 비선형 모델에 적용 가능한 

칼만필터이다. 기본적인 개념은 칼만필터와 유사

하지만, 상태변수 식 (7)로 표현된 식 (2)와 같은 

항법 방정식 모델은 직접적으로 상태천이행렬을 

제공하지 않기 때문에, 상태천이행렬을 비선형모

델의 자코비안(Jacobian; 식 (10))으로 대체하여 

쓴다. 자코비안은 항법 방정식에 포함된 비선형

함수를 모든 상태변수에 대해 선형화(편미분)하
여 구할 수 있다. 편미분 값은 매 순간 추정된 

상태변수 값()을 사용해 얻는다.

 


















⋯ 










⋯ 



⋮ ⋮ ⋱ ⋮




⋯ ⋯ 



(10)

Fig. 4. EKF algorithm

식 (10)에 의해 구해진 (× 행렬) 는 

오차의 공분산을 추정할 때 사용된다. 확장칼만

필터 알고리즘은 Fig. 4와 같이 요약할 수 있다.

알고리즘 내 


와 


는 상태변수 및 공분산의 

추정(예측)값을 의미하고, 는 이산화 된 상태

천이행렬을, 는 측정값을, 는 칼만이득을 

의미한다.






   














   














   













   








   








   



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


  

    
  
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  
   

 




 




 







 
 
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
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 



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
         

      
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




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     

        
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


     
 









     
 









      
 









   
  



바이어스의 미분인 은 고각( )과 고각의 미분

( )을 포함함으로 위치와 속도의 함수가 된다. 따

라서 의 자코비언을 구할 때, 고각뿐만 아니라 

위치와 속도에 대한 편미분도 고려해야한다. 이를 

수식으로 표현하면 다음과 같다. (와 에 대한 

표현도 아래 에 대한 것과 유사하게 정의된다.)




   ×  csc 








   ×  csc 



















 ×  cotcsc 

단      deg 

 ×  cotcsc ×  

  ×  csc ×  

  ×  cot× 
단    ≤  deg 

   



 



 



.

2.4 수치적 고려사항

식 (10)과 같이 비선형함수를 미분하여 자코비

언 를 정의하게 되면, 발사 초기단계에서 레

이다와 발사체 간 거리가 작은 경우 일부 편미분 

값들이 매우 커지게 되는 상황이 발생한다. 이 

경우 공분산행렬() 및 칼만이득()도 함께 

비정상적으로 커져 발사 초기단계에서 확장칼만

필터가 발산하려는 경향성을 갖게 된다. 이를 방

지하기 위해 칼만이득을 아래와 같이 정규화하는 

것을 고려해 볼 수 있다.





 


 

 ∥∥


. (11)

식 (11)에서 는 × 단위행렬을, 는 관

측기 극점들( 
의 고유치들)의 크기가 

언제나 1을 넘지 않도록 시뮬레이션을 통해 정할 

수 있는 값이다. 본 논문에서는    가 발

사 전체단계에서 확장칼만필터의 수렴을 보장해

주는 값이었다.
또한, 상태변수들의 단위 및 크기를 고려해 적

절한 크기변환(Scaling)을 고려해 볼 수 있다. 이

러한 크기변환이 고려되지 않으면 상대적으로 매

우 큰 값을 갖는 상태변수가 필터 내부의 수치 

연산에 부정적인 영향을 미쳐 타 상태변수 값을 

발산하게 만든다. 실제로 식 (7)에 정의된 상태변

수들은 위치, 속도, 각 등 서로 다른 단위와 크기

1) 본 논문의 핵심주제인 고각이 작은 발사단계(1단로켓분리 후 레이다 측정데이터에 상대적으로 큰 바이어스가 

포함된 단계; 레이다와 발사체가 간의 거리가 충분히 확보된 단계)에서의 바이어스 추정을 위해서는 상기 언급한 

정규화 적용 없이 표준 확장칼만필터만으로도 충분하다.
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를 가진다. 특히 위치와 속도의 경우 지구중심 

고정좌표계(ECEF)를 기준으로 계산되는 값이므

로  정도의 크기를 가지게 되고, 따라서 필터 

내부에 위치와 속도에 관련된 모든 값에  을 

곱해 필터 내부의 모든 연산이 안정적으로 이루

어질 수 있도록 하였다. 즉, 식 (7)에서 정의한 

상태변수를 다음과 같이 로 재 정의하여 상태

변수추정 관련 연산들을 수행한 후, 원래의 상태

변수 로 변환해 결과 값을 얻었다.

   










 











  













 
    



2.5 바이어스 추정결과

제안한 추정기법을 KSLV-I 3차 발사 추적데이

터에 적용하고, 추정의 정확성을 검증하기 위해 

동일한 발사체 궤적에 대한 GPS 데이터를 통해 

거리, 방위각 및 고각 정보를 얻어 추정결과와 

비교를 수행하였다. GPS 데이터의 경우 위치오

Fig. 5. Radar raw data, EKF estimates
and GPS data for elevation

차를 포함하고 있지만 식 (6)을 통한 변환 후 얻

어진 방위각이나 고각 정보는 상당히 정확하다고 

생각할 수 있다. Fig. 5의 상단 그래프는 레이다 

측정 고각, GPS 데이터를 통해 얻은 고각, 그리

고 레이더 측정 고각으로부터 [3]에서 제시한 방

법으로 전파굴절각 바이어스를 보정한 후의 그래

프를 보여준다. (그래프는 발사단계 중 레이다 

측정 고각에 바이어스가 심하게 영향을 주는 구

간에 대해서만 보였다.) 그림에서 보듯이 GPS를 

통해 얻은 고각과 레이더 측정 고각으로부터 전

파굴절각 바이어스를 보정한 후의 고각은 최대 

0.05 deg 정도의 차이를 보인다.
Figure 5의 하단 그래프는 확장칼만필터를 통

해 추정한 바이어스를 포함한 고각( ), 레이

다 측정 고각, GPS 데이터를 통해 얻은 고각, 그

리고 확장칼만필터를 통해 추정한 고각( )을 보

여준다. 그림에서 보듯이 GPS를 통해 얻은 고각

과 확장칼만필터로 추정한 고각의 차이는 최대 

0.02 deg 정도로, Clark 전파굴절각 모델을 단

순히 적용해 얻은 기존 결과[3]보다 본 논문에서

Fig. 6. Relative error in range between
GPS and estimated data

Fig. 7. Relative error in azimuth between
GPS and estimated data
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제안한 추정기법이 보다 정확하게 바이어스를 추

정함을 알 수 있다.
Figure 6, 7은 발사단계 전 구간에 대해 거리

()와 방위각()에 대한 GPS데이터와 추정결과와

의 상대오차를 나타낸다. GPS데이터 자체 오차(특
히 고각이 큰 발사 초반부)로 인해 상대오차 값이 

다소 크게 나타나는 구간이 있지만, 발사단계 전 

구간에 대해 본 논문에서 제안한 확장칼만필터가 

대체로 잘 수렴함을 그림을 통해 알 수 있다.

Ⅲ. 결 론

본 논문은 발사체를 추적하는 레이다 시스템에서 

측정한 데이터에 포함된 오차(주로 전파굴절에 의한 

바이어스)를 추정하는 기법에 관한 내용을 다뤘다.
이를 위해 Clark 전파굴절 모델을 오차를 포함한 레

이다 측정 고각에 바로 적용하거나[3], GPS 데이터

를 직접적으로 사용해 바이어스를 추정하는 기존 

결과[4]와는 차별화된 추정기법을 제안하였다. 본 논

문에서는 먼저 위치와 속도로 구성된 기존의 상태

변수에 위치에 따라 비선형으로 변하는 거리, 방

위각 및 고각을 비롯해, 고각에 따라 비선형으로 

변하는 바이어스까지 포함시킨 비선형 발사체 항

법 방정식 모델을 제안하였다. 이러한 방식의 모

델링은 레이다 측정데이터에 포함된 바이어스 및 

잡음의 특성을 그대로 보존한다는데 그 장점이 있

다. 이렇게 제안된 비선형모델을 바탕으로 확장칼

만필터를 사용하여 바이어스를 포함한 모든 상태

변수를 추정하였다. 다만 제안한 확장칼만필터를 

(고각이 매우 작아지는) 발사체 발사 후 약 260초 

이후에 적용할 때는 수렴에 문제가 없었지만, 발

사 전체단계에 대해 적용 시 발산하는 경향성을 

보였다. 이러한 문제를 해결하기 위해 두 가지 수

치적 요소를 고려해 필터를 적용하였다. 첫째, 발

사 초기단계에서 칼만게인의 값이 비정상적으로 

커지는 것을 방지하기 위해 정규화를 적용하였다.
둘째, 상태변수들의 단위 및 크기 차이로 수치적인 

오차 발생의 가능성이 커져, 적절한 크기보정을 통

해 모든 상태변수가 일정한 값 사이에서 변하도록 

하였다. 결과적으로 발사단계 전 구간에 대해 본 

논문에서 제안한 확장칼만필터가 잘 수렴하는 것

을 확인할 수 있었으며, 특히 전파굴절에 의한 고

각의 바이어스는 기존의 방법(GPS 데이터 대비 최

대 0.05 deg의 오차) 대비 매우 정확하게 추정

(GPS 데이터 대비 최대 0.02 deg 오차)되는 것을 

볼 수 있었다. 논문에서 제안한 확장칼만필터가 

대체로 잘 수렴함을 그림을 통해 알 수 있다.
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