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요  약

항공기 분리보증은 자유비행 분리보증의 핵심요구사항이다. 본 논문에서는 자유비행 공역 효율성 측정을 위한

다양한 분리보증 및 효율성 측정 모델을 고찰하고, 자유비행 분리보증을 위한 포텐셜 필드 알고리즘과 기하학적 알

고리즘, 두 가지의 충돌회피 기법을 모델링 하여 항공기 성능데이터와 두 가지 조건의 시나리오 상황에서 분리보증

해결과 운항 효율성을 측정하였다. 실험결과 자유비행 공역 하에서 기하학적 알고리즘 적용이 포텐셜 필드 알고리

즘 보다 분리보증 해결, 운항 효율성 측면에서 우수하였으며, 동일한 알고리즘에서도 선회각, 속도 복합모델인 기

하학적 결합 알고리즘이 더욱 효율적인 것으로 나타났다.
Abstract

Airborne separation assurance is a key requirement for Free Flight Airspace operations, This paper study 
the feasibility of airborne separation assurance for free flight Airspaces operations by evaluating the efficiency 
measurement models. Three qualitatively different methods are utilized; one based Ground and Air conflict 
probability model, other based Dynamic Density model. the other based Direct operating cost model. The 
evaluation is Direct Operating Cost model and Two metrics are utilized for the efficiency measurements; airborne 
separation assurance performed quite well in the Free Flight evaluation; (1) 2 scenario of the conflict situations 
are resolved; (2) The MD-80 flight peformed separation assurance and efficiency, Not only appling for geometric 
method algorithm is more efficiently than potential method, but also the most efficiently geometric combined 
method.

Key words : Conflicts Detection and Resolution, Direct operating cost, Efficiency measurement, Dynamic 
Density model, Conflict probability model.

Ⅰ. 서  론

자국의 자유로운 영공사용과 항공노선의 확대욕

망 등이 자유비행(Free Flight)의 개념으로 표출되었

으며, 자유비행은 더 효율적인 운항경로에 대한 가능

성을 제공하는 동시에 비행시간의 단축, 항공기 연료

절감과 대기오염 감소, 운항비용 및 항공교통관제 과

밀화 의존을 축소시킬 수 있는 가장 큰 대안이며, 이
에 항공기 분리보증은 자유비행을 위한 핵심 요구사

항(Key Requirement)이다[1]. 본 논문에서는 분리보증
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효율성 측정모델을 고찰하고, 효율성 측정모델 중 충

돌회피기법을 통해 운항 효율성을 측정하였다.

Ⅱ. 분리보증의 정의

공역의 안전성을 보장하기 위해서는 항상 유지되

어 할 항공기 간의 최소 분리거리가 존재해야 하며, 
항공기간의 최소분리간격은 각 항공기의 수평비행계

획에서 회피초기반경, 수직차원에서는 비행고도

(flight levels)로 주어진다. 두 항공기간 충돌 또는 안

전공역을 유지할 수 없을 때, 항공기는 안전을 유지

할 수 없으며, 자유비행 공역에서는 충돌로 간주된

다. 최소분리간격 및 보호구역은 수평거리 5nm, 수직

거리 상하 1,000ft로 설정되며 자유비행 공역 하에 항

공기 간의 충돌상황은 보호구역의 침범이며, 분리보

증의 위반으로 정의한다[2].

그림 1. 자유비행 환경에서의 충돌정의[3]

Fig. 1. Definition for free flight environment.

그림 2. 충돌회피 시스템 요구사항[4]

Fig. 2. Requirement for CD&R system.

분리보증 충족을 위한 시간대역별 충돌회피 시스

템 요구사항은 그림 2와 같이 분류되며, 불확실성과

항공기 대수(공역 수용량 관점), 요구정보, 자유비행

을 위한 최적화 공간이 장거리(Long-Term) 대역에서

가장 높았으나, 충돌감지 및 회피 알고리즘의 구현속

도와 안전 요구사항은 가장 낮은 것으로 나타났다. 
시간대역(장기 → 중기 → 단기)이 감소할수록 요구

되어지는 알고리즘의 구현속도는 증가되어야 하며

충돌이 임박한 상황인 TCAS나 초 근거리(Short-Term 
또는 Look ahead time)상황 시는 높은 안전 요구도 및

고속 알고리즘 구현을 통한 충돌회피 및 해결이 필요

하다.

Ⅲ. 분리보증 효율성 측정방법

분리보증 효율성 측정방법은 중앙 집중식과 분산

식 시스템으로 분류할 수 있으며, 중앙 집중식 방법

으로 동적밀도(Dynamic Density) 회귀분석알고리즘과

공역 충돌확률 예측모형 등이 있으며, 항공기 기반의

분산식 시스템으로는 충돌회피 알고리즘을 설계 후

일련의 충돌회피 과정 시 해결시간, 연료량 등을 측

정하는 방법과 몬테카를로 기법을 이용한 확률적 방

법 등이 있다.

표 1. 분리보증 효율성 측정방법

Table 1. Measurement for SA efficiency.

기 법 알고리즘 측정지표(변수)

중앙집중식

동적밀도
회귀분석

혼잡성 지수

항공기 운항대수

충돌확률예측 작업부하, 실패확률

분산식 충돌감지/회피
확률적 기법(MAC)

운항시간, 연료량

3-1 동적밀도 회귀분석 알고리즘

공역 동적밀도를 통한 회귀분석알고리즘은 운항

효율성 측정을 위해 주어진 시간에 특정 공역섹터의

혼잡수준, 항공교통제어와 작업부하에 영향을 주는

모든 변수를 고려하는 방법으로, 항공교통관리, 공역

구성, 시나리오 일관성 등 3가지 구성요건을 적용하
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여 특정공역의 동적밀도를 측정하는 것이다. 참고문

헌[5][6]에서는 미국 클리블랜드의 평균 12년의 업무

경력의 전문 관제사가, 3개의 공역섹터(2개의 고고도

공역과 1개의 저고도 공역)에 75분 동안 관제레이더

모니터링 결과를 기반으로 다중선형회귀 방법을 통

해 혼잡 변수 및 혼잡성 등급 간의 관계의 강도를 식

별 하였다. 회귀 분석 시 종속 변수의 관계(등급)와
독립변수(혼잡성 변수)를 고려하였으며, 혼잡성 변수

기반 방법과 항공기 운항대수 기반을 기준으로 하는

두 가지 방법으로 실험한 결과, 혼잡성 변수기반 측

정결과가 항공기 운항대수 기반보다 좀 더 유의성이

있는 것으로 나타났다. 
동적 공역혼잡도 측정지표는 다음과 같다.

        …

공역 효율성 측정을 위한 17가지 관련 동적 파라메터

는 다음과 같이 정의된다.

항공기 대수는            (1)

항공기 밀도는

     

        ∆

 (2)

분리임계지수는

 


≤≤


∈       ∆ ≤  ∆  ≠ 

     ≤   ≤ ∆  ≠     


  

   

        (3)

섹터볼륨은

sec   sec         (4)

항공기 상승비율(총 항공기/상승 항공기)




                (5)

동고도 수평분리는

  min ≤  ≤ min∈
 

   ∆≤∆ ≠

       (6)

600초 이내 충돌가능 항공기 비율은





 ≤  ≤ 


∈  

   ∆≤∆ ≠


≤ ≤∆  ≠ 

 



  
  



      (7)

지면속도와 평균 지면속도 표준편차 비율은

 



 



 ≤  ≤ 


               (8)

평균 충돌해결 장애는

 


 ≤  ≤ 


∈ 



 min  
  tan  




   ∆≤∆ ≠

  ≤ ≤∆  ≠ 





  
  



      (9)

3차원 유클리디언거리 0-5nm 이내의 항공기 대수는

  
 ≤  ≤ 


 ≤ ≤ 

 ∧≠      (10)

3차원 유클리디언거리 10-15nm이내의 항공기 대수는

  
 ≤  ≤ 


 ≤ ≤ 

       (11)

13nm이내의 두 항공기 수렴각 측정은

 














  ≥



  










         (12)

하위섹터 경계에 가까운 항공기 대수는

  
 ≤  ≤ 



 








 

 

  ∈










           (13)
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공역구조의 대안평가 및 항공기 분포 대수는


maxmin  

 ≤  ≤ 


  sin×

    

   (14)

8nm이내의 수평분리 항공기 대수는

  
 ≤  ≤ 


 ≤ ≤ 

 ∧≠      (15)

항공기 기수편차는




                   (16)

항공기 축 기수편차는

  
 ≤  ≤ 

  
       (17)

이며, 식(1)~(17) 지표를 통해 공역의 동적 밀도를 측

정하고 분리보증 효율성을 평가할 수 있다.

표 2. 변수정의
Table 2. Definition of factors.

c변수 내 용

 항공기 대수

 경계다면체내 항공기 대수

∆ 수직인접 매개변수

 수평인접 매개변수

 수평분리

 수직분리

 상승 속도율 항공기 대수 > 200ft/min
 항공기 와   측면거리

 항공기 고도 

∆ threshold 출발시간

 출발시간

 범위율

 

 
거리좌표

 

 
속도좌표


 지면속도 편차

 항공기 기수 각도

 충돌해결 장애수준

 

 
수평속도

 항공기 와   방사거리(nm)
 사각형 경계섹터의 중심

 부터 subsector 정점

 에서 까지 기수


항공기와 가장 가까운
섹터경계거리(nm)

3-2 공역 충돌확률 예측모형

참고문헌[3]에서는 중앙집중식 시스템(ATC)에서

잠재적으로 발생할 수 있는 충돌해결을 위한 조종사, 
관제사 작업부하(Work load)와 이에 야기되는 잠재적

충돌확률을 아래와 같이 예측하였다.  은 공역 내

총 운항대수, 는 두 항공기의 충돌확률,  는 지

상기반(중앙집중식, 이하 지상기반) 시스템의 충돌해

결 실패확률,  는 항공기기반의 충돌회피 시스템의

충돌해결 실패 확률로 정의되며, 식(18)은 지상기반

시스템의 실패확률, 식(19)는 항공기 기반 시스템의

실패확률이다.

   
 · ·        (18)

  
 · · ·     (19)

지상기반 시스템과 항공기기반 시스템의 총 충돌

확률은 식(20)으로 표현된다. 


 ·



·
·        (20)

자유비행 공역을 운항하는(지상기반 시스템과 항

공기기반 시스템) 두 가지 형태의 분리보증 시스템과

2대 이상의 항공기가 충돌탐지 및 회피를 위한 분리

보증 시 야기될 수 있는 와 항공기 대수의 상

관관계는 그림 3과 같다. 이는 항공기 대수가 증가

시 지상기반 시스템에서 발생할 수 있는 충돌확률은

기하급수적으로 증가하는 반면, 항공기기반 시스템

의 충돌확률은 항공기 대수가 증가 시에도 충돌확률

이 증가하지 않는 것을 확인할 수 있다. 

 
 


         (21)

 
             (22)





지상기반 시스템

항공기기반 시스템

그림 3. 분리보증 충돌확률 비교[3]

Fig. 3. Comparison of the SA Conflict Probability
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또 실제 항공기 운항 파라메터를 기반으로 100 X 
100nm 크기의 특정운항 공역을 설정하고 해당공역

에서의 평균 항공운항 교통밀도를 시간당 10대로 가

정 후 이에따라 관제사 및 조종사 업무 수행 시 야기

될 수 있는 항공기 충돌확률은 식(23)(24)(25)이다. 과
밀 시를 가정, 적용된 운항 파라메터의 2배를 적용하

여, 운항대수를 20대로 증가 시 잠재적 충돌확률은

식(26)(27)이며, 40대를 가정 시 식(28)(29)로 나타낼

수 있다.




                 (23) 




 


 

           (24)


 


 

           (25)

  
 


 

    (26)

   
   

   (27)

  
 


 

   (28)

  
 

    (29)

위의 잠재적 충돌확률이 항공기기반 시스템에서

야기되는 충돌확률 보다 훨씬 취약하며, 공역의 혼잡

성을 가정하여, 과밀상황 적용 시에는 도미노 효과[7] 
발생으로 인해 항공기 운항대수 대비 기하급수적으

로 충돌확률이 증가한다. 이는 특정 공역을 설정하고

충돌확률 실험으로 조종사, 관제사의 작업부하 결과

와 관계성 규명 등 운항 효율성을 측정하였으며, 자
유비행 분리보증 해결을 위해서는 항공기기반 시스

템이 더욱 효율적임 증명하였다.

     

그림 4. 중앙집중식 시스템 분리보증 해결방법[3]

Fig. 4. Central system SA resolution method

 

그림 5. 분산식 시스템 분리보증 해결방법[3]

Fig. 5. Distributed system SA resolution method

3-3 직접 운용비(DOC) 알고리즘

직접 운용비 알고리즘을 통한 항공기 운항 효율성

평가는 기존 항공기의 원래항로 대비 실제 회피기동

을 하면서 비행한 항로의 적분치와 총 소요된 시간을

이용한다.(단위 sec) 운항 성능 측정기준의 목적은 고

성능의 항공기 시뮬레이션을 이용하지 않는 한 대체

최적기동 측정기준을 결정하기 위한 것이다. 따라서

측정기준이 적정하게 선택된다면, 신뢰성 있는 결과

를얻을 수 있다. 항공사에서 관심 있는 핵심 성능 측

정기준은 충돌탐지 및 회피기동이 수행되었을 때 직

접 운용비(DOC : Direct operating cost)가 얼마만큼 변

화가 있느냐에 있다. 직접 운용비는 다음과 같이 정

의된다[8].

  ∆∆          (30)

식 (30)에서, 와 는 각각 시간 및 연료의 비용

이다. 또한 ∆ 와 ∆는 각각 측정하고자 하는 운

항시간의 구간과 이 시간의 구간동안에 소요된 연료

의 무게이다.

∆ 


∆
             (31)

식(31)에서 ∆는 항공기의 연료소모율이다. 식
(30)과 (31) 및 비용지수(Cost Index)를 이용하면, 효율

성 측정기준을 다음과 같이 정의할 수 있다.

  

 
  



 


 




 

  (32)
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Ⅳ. 자유비행 분리보증 효율성 측정

4-1 컴퓨터 시뮬레이션 설정

본 연구에서는 직접 운용비 알고리즘을 적용하여, 
운항 효율성 평가를 수행하였다. 하지만 비행 실험을

위해 직접적인 항공기 운용이 제한되는 현실을 고려

하여 포텐셜 필드 알고리즘과 참고문헌[9][10]의 기

하학적 알고리즘을 이용하여, MATLAB 시뮬레이션

모델을 개발하였으며, 선회각을 통한 회피모델과 속

도와 선회각이 결합된 방법 등 두 가지를 개선하여

실험하였다. 컴퓨터 모의실험 수행 시, 비행 시뮬레

이션환경은 3차원 공간의  의 공역(X, Y, Z축
각 100NM)을 가정하고 2가지 경우의 조우상황 시나

리오에 대한 충돌감지 및 회피기동 시뮬레이션을 실

시하였다. 위의 컴퓨터 시물레이션을 위해서 항공기

의 속도, 선회각, 회피기동 감지거리, 보호구역, 항로, 
비행방향 등이 고려되었다. 효율성 측정 이전에 수반

되는 분리보증 해결 및 최적기동 방법(Optimization 
maneuver)에 관한 사항은 각각 분리보증 해결 유무와

선회각 대비협력적 또는 단독회피기동 시 최소 운항

시간 비율이 가장 적을 수록 효율적인 것으로 가정하

였다. 또 바람요소와 선회 시 발생하는 양력침하 현

상과 추력증가 등의 비행 역학적 요소는 생략하였다. 
컴퓨터 시물레이션의 순서는 다음과 같다. 첫째, 항
공기의 충돌감지거리(12.5NM, 15NM) 보호거리

(5NM), 선회각(5~30°), 속도, 방향 등 초기 설정값들

을 설정한다. 둘째, 항공기 성능 파라메터를 입력하

고(본 실험에서는 MD-80 순항속도 446kt 적용)[11] 
셋째, 충돌탐지 및 회피 알고리즘을 설정한다.(포텐

셜 필드 알고리즘, 기하학적 최적화 알고리즘) 넷째, 
알고리즘별 충돌탐지 및 회피기동 후에 기록된 비행

기록(flight data)결과를 효율 측정기준(EM)에 적용하

여 알고리즘 간의 효율성 평가를 수행한다.

4-2 실험결과

(1) 분리보증 해결측면

분리보증 해결과 효율성 측면에서 기하학적 최적

화 알고리즘이 포텐셜 알고리즘보다 더욱 효율적인

것으로 나타났다. 충돌감지거리를 12.5NM로 설정했

을 때 포텐셜 필드 알고리즘은 5, 10, 15도 선회각에

서 3건의 미 해결 사례가 발생하였으며, 분리보증 해

결을 위해서는 20도 이상의 선회각을 적용하여 회피

기동을 수행하여야 했다. 하지만 충돌감지거리를

15NM로 확대 시에는 15도 선회각 적용 시에도 분리

보증 해결이 가능하였으며, 미 해결 사례가 2건으로

줄어들었다. 기하학적 최적화 알고리즘은 동일조건

및 충돌감지 15NM 설정 시에도 단 1건의 위반사례

도 발생하지 않았다. 특히 기하학적 최적화 알고리즘

은 일정 선회각 적용 시에는 소유기 단독으로 회피기

동이 가능하였다. 기하학적 최적화 알고리즘은 감지

거리 12.5NM 설정 시 선회각 25도에서도 단독 회피

기동이 가능하였으며, 감지거리를 15NM 확대 시 선

회각 15도에서도 충분히 단독 회피기동이 가능하였

다. 또 Combined Maneuver 적용 시는 20도 이상의 선

회각에서는 단독회피기동을 통해 분리보증 해결이

가능하였다[표 3, 4, 5, 6, 7, 8 참조].

그림 6. 항공기 선회각 적용방법

Fig. 6. Apply a method for Aircraft bank angle.

그림 7. 운항 효율성 측정 시뮬레이션(MATLAB)

Fig. 7. Simulation for flight efficiency measurement.  
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(2) 운항 효율성 측정

두 알고리즘의 효율성 측정 시 충돌해결의 일련과

정을 포함하여 비행종료 시 소요되는 전체 운항시간

을 상호 비교하였다.(표 2의 운용비용, 연료비용, 연
료 무게 등은 동일 항공기이므로 직접운용비 적용 시

소거) 운항시간은 단위 시간당 소모되는 연료소모량

과 운용비용에 직접적인 영향을 미치므로, 충돌해결

의 과정에서 운항시간을 줄이는 것이 효율성에 가장

큰 영향을 미칠 것이다. 실험결과 기하학적 최적화

알고리즘이 효율성 측면(전체 운항시간 비교)에서 약

5% 더욱 효율적인 것으로 나타났으며, 동일 알고리

즘에서 선회각 회피기동과 Combined Maneuver 비교

시는 Combined Maneuver방법이 약 3% 더욱 효율적

인 것으로 나타났다. 이는 운항 최적화 측면 시 비행

속도와 선회각을 함께 사용하여 분리보증을 해결하

는 것이 효율적인 것으로 나타났다[그림 8, 9, 10, 11, 
12, 13 참조].

그림 8. 12.5NM 90도 조우상황(선회각/시간)

Fig. 8. 12.5NM 90Deg encounter(BA/Time)

그림 9. 15NM 90도 조우상황(선회각/시간)

Fig. 9. 15NM 90Deg encounter(BA/Time)

그림 10. 12.5NM 60도 조우상황(선회각/시간)

Fig. 10. 12.5NM 60Deg encounter(BA/Time)

그림 11. 15NM 60도 조우상황(선회각/시간)

Fig. 11. 15NM 60Deg encounter(BA/Time)

표 3. 12.5NM 90도 조우상황

Table 3. 12.5NM 90Deg encounter.

분류 기하학적 방법 포텐셜 필드 방법

∆ 851.2112 900.0000

분리보증 해결(5~30도) 미 해결(5~15도)

∆     분리보증 해결시간  

표 4. 15NM 90도 조우상황

Table 4. 15NM 90Deg encounter.

분류 기하학적 방법 포텐셜 필드 방법

∆ 851.3333 913.4167

분리보증 해결(5~30도) 미 해결(5~15도)

표 5. 12.5NM 60도 조우상황

Table 5. 12.5NM 60Deg encounter.

분류 기하학적 방법 포텐셜 필드 방법

∆ 920.5833 941.5000

분리보증 해결(5~30도) 미 해결(5~20도)
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표 6. 15NM 60도 조우상황

Table 6. 15NM 60Deg encounter.

분류 기하학적 방법 포텐셜 필드 방법

∆ 919.3333 947.7500

분리보증 해결(5~30도) 미 해결(5~20도)

그림 12. 12.5NM 90도 조우상황(선회각/시간)

Fig. 12. 12.5NM 90Deg encounter(BA/Time)

그림 13. 15NM 90도 조우상황(선회각/시간)

Fig. 13. 15NM 90Deg encounter(BA/Time)

표 7. 12.5NM 90도 조우상황

Table 7. 12.5NM 90Deg encounter.

분류 기하학적 방법 기하학적(Combined)

∆ 851.2112 850.8333

분리보증 해결(5~30도) 해결(5~30도)

표 8. 15NM 90도 조우상황

Table 8. 15NM 90Deg encounter.

분류 기하학적 방법 기하학적(Combined)

∆ 851.3333 848.7500

분리보증 해결(5~30도) 해결(5~30도)

Ⅴ. 결론 및 향후 연구과제

본 논문에서는 자유비행 운항 효율성 측정에 대한

다양한 측정 알고리즘 및 각각의 적용사례를 분석 하

였으며, 실제 충돌회피 알고리즘을 설계하고, 직접운

용비 모델을 적용하여 운항 효율성을 측정하였다. 추
후 연구에서는 실제 항공운항 시 고려사항인 충돌회

피 후 다양한 복귀기동 문제와 몬테카를로 기법을활

용한 확률적 기법의 보완을 통해 항공기 운항 시 분

리보증의 해결의 신뢰성에 대한 후속연구를 수행할

예정이다.
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