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Ⅰ. 서 론

포발사 탄약은 사거리 증 와 정확도 향상을

해 탄약 내부에 다양한 자 부품들이 추가된

정 유도 탄약이 연구되고 있다. 정 유도탄약은

추력 시스템을 갖추고 있지 않기 때문에 먼 거리
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ABSTRACT

In this paper, we propose a method to improve the performance by guidance technique

and applying it to the precision guided ammunition. The proposed method is a technique

designed to reduce the target error of ammunition by reducing the projectile error without

analyzing the motion characteristics of the shot. This technique is applied to the moving

average filter technique which is widely used as signal processing technique to reduce the

fluctuation of the output of the inboard mounting inertial sensor caused by the rotation and

the coning motion of the ammunition. In order to compare the performance of the applied

technique including the simple 3D guided control technique and the proposed improvement

technique. It is confirmed that the application of this technique improves the accuracy of

impact of the cannon - launched ammunition with severe environmental conditions and

irregular motion characteristics unlike the missile.

록

이 논문에서는 정 유도 포탄의 성능향상을 한 유도기법을 제안하 다. 본 논문에서

제안하는 기법은 탄의 운동특성분석 없이 탄도와의 오차를 최 한 여 탄약의 표 오차를

이기 해서 고안한 기법이다. 이 기법은 탄약의 회 세차운동으로 발생하는 탄내

장착 성센서의 출력 변동폭을 이기 해 신호처리 기법으로 많이 사용되는 이동평균필

터 기법을 히 응용한 것으로 성센서 출력값을 보정하는 것이 목 이다. 단순히 3차

원 유도조종 기법을 용한 경우와 개선기법을 포함하여 용한 기법의 성능을 비교하 으

며, 명확한 성능개선을 확인하 다. 이 기법의 용으로 유도탄과는 달리 가혹한 환경조건

불규칙한 운동 특성을 가지는 포발사 탄약의 탄착 정확도가 개선되는 것을 확인하 다.
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를 비행할 경우 구동 , 환경 인 불확실성 때문

에 유도탄에 비해 낮은 정 도를 갖는다. 재

포발사 탄약의 유도조종은 유도탄에서 검증된 기

술에 한 용가능성을 확인하는 단계로, 2차원

제어가 부분이다[1-4].

미사일 유도 제어 연구에서 가장 많이 사용

되는 2차원 유도 법칙으로는 비례항법 유도(Pro-

portional navigation guidance, PNG)가 있고[5],

종말단의 충돌각을 제어하는 유도 법칙으로는 충

돌각 유도(impact angle control guidance,

IACG)가 리 알려져 있다[6]. 의 유도 법칙들

은 LQ(linear quadratic) 최 제어 이론에 기반하

며, PNG의 경우 최 제어 문제의 경계조건을 종

말단에서의 zero miss distance로 두었을 경우의

에 지를 최소화 시키는 최 유도 법칙이며

IACG의 경우 zero miss distance와 더불어 좌표

축 변환에 따른 충돌각을 제어할 수 있는 에 지

최소화 문제에서 도출된 최 유도 법칙이다. 포

발사 탄약은 유도탄과 같은 추진력이 없기 때문

에 다양한 비행경로를 생성할 수 없으며 기본

인 포물선 형태의 비행궤 을 최 한 따라가도록

제어해야 함으로 포탄의 기동에 지를 최소화한

다는 측면에서 유도탄의 최 유도법칙과 상응하

는 특징이 있다. 하지만 에서 언 된 최 제어

기반의 유도법칙은 탄의 속도가 일정하다는 가정

을 통해 도출되기 때문에 고도에 따라 변하는 속

도를 갖는 탄약의 운동특성에는 완 히 부합하지

는 못한다[7]. 한 포발사 탄약은 발사 기 탄의

비행 안정성 확보를 해 회 안정화 방식을 사

용하기 때문에 최종 탄착 에서 진행방향 외에도

좌/우 편이가 발생한다. 이러한 좌/우 편이를 보

정하는 제어를 수행하기 해서는 3차원 제어가

필요하다. 유도탄에서 검증된 3차원 제어기법을

그 로 포발사 탄약에 용하는 경우 여러 가지

문제 이 있다. 일단 포발사 탄약은 발사충격

회 안정화 방식에 의해 탄약의 기자세 설정

이 불가능 하여, 비행 항법 기화 기술이 필

요하며 추력이 없고, 비교 작고 무거운 탄체를

작은 날개로 조종하기 때문에 동 비행안정성

유지에 어려움이 있다. 한 탄약의 유도조종은

국내에서 실제 개발 검증된 사례가 없으며 2

차원 유도제어에 한 연구만 수행 에 있다.

그러므로 여러 가지 기법에 한 비교분석 이

에 포발사 탄약의 성격과 가장 유사한 유도탄의

유도조종 기법의 용방안에 한 연구가 필요하

다.

이 논문에서는 유도탄 항공제어에 용되어

검증된 3차원 유도조종 기법을 화포발사 탄약에

그 로 용하 을 경우 성능변화를 분석한 후 문

제 을 악하여 성능개선을 한 기법을 제안 하

다. 본 논문에서 제안하는 기법은 탄의 운동특

성분석 없이 재의 탄자세 측수 에서 최 한

오차를 여 탄약의 표 오차를 이기 해 고안

한 기법으로 탄약의 회 탄약 유도조종에 방

해가 되는 노이즈성 세차운동에 따른 탄내 장착

성센서의 출력 변동폭을 이기 해 신호처리

기법으로 많이 사용되는 이동평균필터 기법을

히 응용하여 성센서 출력값을 보정하는 기법

이다. 단순히 3차원 유도조종 기법을 용한 경우

와 개선기법을 포함하여 용한 기법의 성능을

비교하기 해 탄착오차(표 과 탄착 사이의

거리)와 원형공산오차(Circular Error Provability,

CEP)를 이용하 으며, 명확한 성능개선을 확인하

다.

Ⅱ. 본 론

2.1 정 유도탄약의 운용개념

정 유도탄약은 발사 기에 탄의 비행 안정성

을 확보하기 해 고속으로 회 을 하게 되고 발

사 충격 고속회 에 따른 오동작을 방지하기

해, 스핀 안정화 이후에야 자장비에 원이

인가된다. 정 유도탄약은 체계 운용 특성상, 발

사 에 달정렬 등을 수행할 수 없으므로, 비

행 에 GPS 성센서 등의 정보를 이용하여

항법알고리듬을 기화하게 된다. 항법 기화가

완료되면 카나드 개 후 유도조종이 시작된다.

Fig. 1에서 0 ∼30 구간의 탄도 비행구간은

재래식 탄약과 동일한 탄도 궤 을 형성하며 이

후 유도비행 단계에서 유도조종을 수행하여 표

타격 정확도를 개선하는 것이 정 유도탄약의

기본 인 목표이다.

Fig. 1. Concept of precision guided shell
operation
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2.2 탄약 유도조종의 특징

정 유도탄약의 동특성은 일반 인 유도탄과

많이 다르다. 기에 인가되는 회 각속도가 있

고 비행 구간 추력이 없다는 이 가장 큰 차

이 이고, 유도조종의 측면에서는 발사 후 기

의 회 안정화단계에서 잔여 회 각속도를 일

정 수 이하로 이고, 탄 자세 추정 유도비

행 단계에서 탄약의 특성을 반 한 유도기법을

제공하는 것이 요하다. 한 체 에 지가 제

한되어 있다는 특성 때문에 종말단계에서 타격

효율을 높이기 해 수직 타격이 고려될 경우 사

정거리와 함께 체 에 지를 고려한 궤 성형

유도 법칙이 필요하다.

임의의 비선형 시스템의 운동방정식을 식 (1)

과 같이 가속도 입력 한 변하게 된다. 그러므

로 이러한 탄약의 특징을 반 하기 해 속도에

따른 가용 유도 입력의 최댓값을 모멘트 평형

인 트림 에 해 정의할 수 있다. 여기서 는

상태벡터를 나타나며, 는 입력 벡터를 나타낸

다.

   (1)

이때 수학 으로 트림 은 식(1)의 비선형 방

정식을 만족하는 식 (2)와 같은 조건으로 정의된

다[8].

        (2)

이러한 트림 들은 비행조건, 비행형태에 따라

다양하게 존재하는데 이를 일반화시킨 방법으로

구하기 해서 식 (3)과 같은 목 함수를 설정할

수 있다.

  


 (3)

여기서 W는 가 행렬이며 는 트림종류에

따라 결정되는 상태벡터의 요소들이다. 의 목

함수가 0이 될 때의 를 트림 에 해당하는

상태벡터로 정의할 수 있다. 로 3자유도 모델

에서 상태벡터와 입력값 그리고 목 함수는 식

(4∼5)와 같이 정의할 수 있다.

         (4)

   (5)

는 카나드의 조종입력을 나타내며 가능한 모

든 경우에 해서 목 함수의 최솟값을 구할 수

있다. 이를 통해 식 (6)과 같이 트림 에서 가용

한 최 공기력을 유도입력의 제한 기 으로 정

의할 수 있게 된다. 여기서 은 양력계수, 

는 트림 가속도, M은 마하수, S는 날개의 면

을 나타낸다.

max 




  

(6)

2.3 3차원 유도법칙의 용

이 논문에서는 탄약의 3차원 유도제어를 하

여 탄과 표 그리고 종말 속도 벡터를 포함하는

원을 정의하고 이원을 추종하게 함으로써 3차원

제어를 가능하게 하는 원형 항법 제어(Circular

Navigation Guidance, CNG)를 용하 다[9]. 2

차원 평면제어와 달리 3차원 제어를 하게 되면

바람과 같은 환경 인 요인에 의한 탄도왜곡이

개선될 수 있으며, 을 기만하기 해 의도 으

로 편각 사격을 수행하는 것이 가능해 진다. Fig.

2는 원형 항법 제어를 한 탄약-표 기하선도

이다. 는 탄약의 치벡터, 는 표 의 치 벡

터, 는 탄약기 표 의 치 벡터, 는 종말

요구 속도의 단 벡터이다. 두 개의 서로 다른

과 하나의 선벡터를 포함하는 원은 유일하게

(a) Geometry for CNG derivation

(b) Concept of CNG guided input

Fig. 2. Concepts of CNG
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정의되기 때문에 이를 통해 탄약 유도제어의 기

이 되는 하나의 원을 설정할 수 있으며 탄과

표 의 상태벡터는 식 (7)과 같다.

    (7)

표 에서부터 원 심방향의 벡터 와 탄과

표 심 에서 원 심방향의 벡터  교

을 구하면 원의 심 를 구할 수 있다. 이를

해 원을 포함하는 평면의 선 벡터를 구하면

식 (8)과 같다.

 ∥×∥

×
   ×    ∥∥

×
(8)

는 와 에 동시에 수직인 단 벡터이고, 

는 와 에 동시에 수직인 단 벡터이다. 직선

TC상의 임의의 치벡터 직선 DC상의 임의

의 치벡터를 각각 , 라고 하면 유도제어 기

원의 심 는 식 (9)와 같이 구할 수 있다.

와 는 상수값으로 와 의 내 으로 구할 수

있다.

          


 

  


     

   sin

∥∥
    sin

∥∥


(9)

는 과  사이의 각이며 은 탄약에서 유도

제어 기 원의 심방향 벡터이다. 그 기 때문

에 탄약의 치 P에서 원에 하는 속도벡터 성

분은 다음과 같다. 결과 으로 재 탄약의 속도

벡터 와 원에 하기 한 속도벡터  차이를

통해 에 수직하게 작용하는 유도입력 를 식

(11)과 같이 구할 수 있다.

 

× 
(10)

결과 으로 재 탄약의 속도벡터 와 원에

하기 한 속도벡터  차이를 통해 에 수직하

게 작용하는 유도 입력 를 구할 수 있고 Fig. 2

의 (b)와 같이 는 재의 탄약 속도벡터 와 원

에 하기 한 속도벡터  사이의 각도이다.

∥ × ×∥


∥× ×∥

∥× × ∥
 

 ∙ ∙

sin 


cos

 cos

(11)

의 식 (11)은 유도루 가 작동하면서 매 루

마다 재의 치와 속도 정보를 이용하여 새로

운 원을 생성하고 반복 으로 원 궤 을 추종하

는 가속도 명령을 만들다. 하지만 측정 data의

정확도가 낮아지면 그에 따라 과도한 제어 입력

이 필요할 수도 있다.

CNG 용가능성을 확인하기 해 날개가 장

착된 탄약의 형상에 한 6자유도 운동모델을 설

계하 으며 풍동시험을 통해 구축된 공력DB를

용하여 시뮬 이션 환경을 구축하 다. 이때 6

자유도 운동모델은 일반 으로 많이 사용되는 가

장 기본 인 모델을 이용하 으므로 별도의 설명

등은 생략한다. 공력DB는 풍동시험에서 계측된

데이터로 국축하 다. 가상으로 편각 30deg로 발

(a) Projecti le (b) Control input

Fig. 3. CNG applicability confirmation
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사된 탄약이 표 거리 12Km의 표 을 타격하는

시나리오를 구성하고, 유도입력의 크기는 

으로 제한하 으며, 그 외 조건은 가장 이상 인

값으로 하 다. 이러한 시나리오로 시뮬 이션을

수행한 결과 Fig. 3(b)과 같이 약 30 부근의

유도시작지 (Guide start, 록색 )에서 y축(요

축)과 z축(피치축) 제어입력이 발생하는 것을 확

인할 수 있다. 제어입력이 발생한 시 기 으로

30deg 방향으로 진행하던 탄약이 0deg 방향으로

환되는 것을 볼 수 있다(Fig. 3(a)). Fig. 3으로

부터 이상 인 조건에서 CNG기법을 화포발사

탄약에 용하는 것은 가능한 것으로 단된다.

2.4 3차원 유도법칙 시뮬 이션

실제 인 환경에서 3차원 유도법칙이 탄약의

유도조종 환경에 어떠한 향을 미치는지 확인하

기 해 Fig. 4의 시뮬 이션구성에서 IMU model

과 GPS model에 오차 성분을 추가하고 시뮬

이션을 수행하 다. ‘Acceleration’에서 CNG 유

도법칙의 유도입력을 제공하며, 이를 동체좌표계

기 으로 변환하여 ‘Autopilot’에 제공한다. 시뮬

이션은 12km 거리의 표 을 가상하여 수행하

으며 오토 일럿을 통해 알고리즘을 용하고

항법은 참값을 사용한 경우와 필터를 통해 추측

된 값을 사용한 경우로 수행하여 결과를 비교하

다.

2.4.1 참값을 사용한 항법/제어

오토 일럿을 통해 유도입력을 잘 추종하는지

확인하기 해 항법 입력은 실제값을 사용하고

시뮬 이션을 수행하 다. 편각 0°로 발사된 경

우 약 4.5m의 거리오차를 보 고, 편각이 10°인

경우 80.3m의 거리오차를 보 다.

2.4.2 필터 추정값을 이용한 항법/제어

항법에서 추정한 값을 통해서도 유도입력을 잘

추종하는지 확인하기 해서 최종 으로 오토

일럿과 항법을 연동하여 CNG의 유도성능을 확

인 하 다. 탄약의 특성상 발사 항법 련 데이

터를 기화할 수 없으므로 포발사 후 항법

Hot-Start GPS를 통한 롤각 추정을 통해 항

법 기화를 수행하며, 이후 IMU 데이터를 연동

Fig. 4. Structure of simulation

하여 통합항법을 수행하며 이를 통해 항법 추정

값을 얻는다. 편각 0°로 발사된 경우 약 22.5m의

거리오차를 보 고, 편각이 10°인 경우 116.4m의

거리오차를 보 다.

2.4.3 운동특성 비교

2.4.1과 2.4.2에서 CNG 유도기법을 용한 결

과 편각이 없이 화포에서 발사된 탄약의 경우 탄

착오차가 4.5m와 22.5m로 오차가 크게 증가하지

는 않는 것을 확인할 수 있었다. 하지만 편각을

10deg로 설정한 경우 4.2에서 항법필터의 추정값

을 사용하면 탄착오차가 116.4m로 크게 증가하

여, 이 경우는 CNG기법을 그 로 탄약에 용하

는 것은 문제가 있다는 것을 확인하 다. 항법필

터의 값을 결정하는 주요한 역할을 하는 가속도

센서 값을 확인한 결과 Fig. 7과 같이 Q값(피치)

과 R값(요)의 변이가 0deg/sec 기 으로 크게 요

동치는 것을 알 수 있으며 이러한 상이 탄착오

차 증가의 원인으로 단된다. Fig. 7에서 Navy

filter(청색)는 항법필터의 추정치를 사용하여 탄

약을 유도조종 하 을 때 센서모델을 통한 측정

치의 변 를 나타내는 것이고, Navy true(붉은

색)는 항법필터의 추정치의 오차가 없는 참

값을 사용할 때 센서모델의 출력치를 나타내는

것이다. 즉 추정치 실제값의 차이를 나타내며

이것 외의 다른 조건은 모두 동일하다. 이러한

노이즈의 향을 이기 한 기법을 다음 에

서 제안하 다.

Fig. 5. 2D projectile for navigation filter off

Fig. 6. 2D projectile for navigation filter on
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Fig. 7. Acceleration sensor values

2.5 유도조종 성능개선 기법

Figures 5, 6과 같은 탄착오차가 발생하는 원

인은 Fig. 7과 같이 자이로 센서값 출력의 변

에 의한 것을 알 수 있다. 탄약의 비행특성상 실

제 가속도 변이의 발생은 필수 불가결할 수 있지

만 노이즈와의 공진으로 과도한 변이의 발생을

막을 필요는 있다. 이 논문에서는 가속도 센서의

측정 데이터에 Fig. 8과 같이 이동 평균 필터

(Moving Average Filter, MAF)를 용하여 이

러한 노이즈 공진성 변이를 이는 방법을 제안

하 고, 모의실험을 통해 성능 개선을 확인하

다. 이동 평균 필터는 일반 으로 사용하는 배치

기법을 용하 으며 개념도 기본식은 다

음과 같다. 3축 가속도 센서 출력값을 각각 수집

하여 n-1개의 과거 데이터와 n번째 데이터를 평

균하여 출력함으로써 Fig. 7의 Navy filter값과

같은 노이즈 공진성 변 값을 최소화하 다. 여

기서 n값은 탄약의 기 포구속도에 따라서 최

화된 값을 사용하 다. 3축 가속도 센서값을

각각 일정 시간간격(n)동안 평균하여 센서

출력값을 도출함으써 시스템의 시간 지연은 발

생하지 않는다.

 

   ⋯ 
(12)

Fig. 8. Concept of Moving Average Filter

Ⅲ. 성능비교

포 발사 시 표 비 10°의 편각을 설정하고 x

축 직선 방향으로 12km의 표 으로 3차원 CNG

유도법칙을 용하여 평균 으로 발생하는 원형

공산오차(Circular Error Probability, CEP)를 100

회 몬테칼로 시뮬 이션을 통해 확인하 다. 이

때 표 거리를 12km로 고정한 것은 포발사 탄약

에 가해지는 외력의 향을 동일하게 하기 한

것이다. 실제 환경과 최 한 유사하게 설정하기

해 가속도 센서 계측 오차를 크게 하여 3차원

CNG 유도법칙을 수행한 결과와 비교하 으며,

이 논문에서 제안한 기법을 사용한 경우 탄착 오

차의 변화를 같이 확인하 다. 우선 Table 1과

같은 시나리오로 시뮬 이션을 수행하 다. 원형

공산 오차는 Table 2와 같이 편각의 유무 노

이즈의 유무에 따라 각각의 경우에 큰 차이 없이

유사한 오차를 나타내는 것을 알 수 있다. 하지

만 Fig. 9(b)와 같이 편각과 함께 측정노이즈가

인가되는 경우 CEP보다는 탄착오차가 크게 증가

하는 것을 알 수 있다.

항법오차의 평균은 Table 3과 같이 편각이 없

는 경우는 모든 경우 큰 차이가 없으나, 편각을

10°로 설정하고 노이즈를 인가하여 3차원 CNG

기법만을 용한 경우 탄착오차가 423m로 크게

증가하는 것을 확인할 수 있다. 이 논문에서 제

안한 이동 평균 필터를 용한 경우 탄착오차를

97m까지 크게 일 수 있었다.

Sort Value

Muzzle vel (m/s) 550

Angle (Degree) 51

Target distance (m) 12,000

Time step (s) 0.001

Initial Roll Rate (Hz) 30

Table 1. Simulation condition

Sort
offset 0°

CEP[m]

offset 10°

CEP[m]

non-MAF 2.2 15.8

MAF 2.4 10.3

non-MAF with noise 3.6 55.8

MAF with noise 3.3 59.6

Table 2. CEP
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Sort
offset 0°

error dist[m]

offset 10°

error dist[m]

non-MAF 17.02 21.76

MAF 15.47 20.56

non-MAF with

noise
16.91 423.1

MAF with noise 18.79 97.4

Table 3. Target Contact Error

그러므로 유도탄에 용하여 검증된 3차원 유

도기법을 포발사 탄약에 용하는 것이 가능하지

만 탄약의 운동특성에 따라 발생하는 노이즈를

감하지 않는 경우 탄착 오차가 크게 증가함으

로 한 책이 필요하며, 본 논문에서 제안한

이동평균 필터 기법의 용이 효과가 있음을 확

인할 수 있다.

Ⅳ. 결 론

이 논문에서는 유도탄에 용하여 검증된 3차

원 유도법칙이 포발사 탄약에도 용 가능함을

확인하 으며 탄약에 탑재된 성센서의 계측값

을 일정구간 평균하여 유도알고리즘에 달함으

로써 탄약의 유도조종 성능을 개선하는 기법을

제안 하 다. 이 기법의 용으로 탄약의 운동특

성에 따른 탄착정확도 개선 효과가 있음을 모의

시험을 통해 검증하 다.
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