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1. 서 론

  유도탄은 로켓이나 제트엔진 등으로 구동되며 유도 

및 조종장치에 의해 목표물에 이르러 폭발하는, 목표

물로 유도 가능한 공격 무기를 가리킨다. 유도탄의 성
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능 중 기체를 원하는 목표점까지 유도하고, 비행 중에 

필요한 각종 이벤트를 발생하게 하는 것을 비행 성능

이라 할 수 있다.
  비행 성능을 확인하는 첫 번째 과정은 유도탄 및 

유도탄 구성품의 전산 모델을 기반으로 비행제어 비

행 시뮬레이션의 수행이다. 첫 번째 과정이 설계한 바

와 같이 검증되면 유도탄의 실제 하드웨어를 적용하

여 HILS(Hardware In the Loop Simulation)[1,2]라는 비행 
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ABSTRACT

  During the assembly and function inspection of missile system, flight simulation process is required. In the 
conventional flight simulation check of missiles, an inertial navigation system simulator was used to transmit the 
navigation output data acquired in HILS. There are several disadvantages in terms of check configuration 
complexity and data synchronization when using the simulator. So we proposed a new flight simulation method 
that utilizes the nonvolatile built-in memory of the aviation control unit. The data processing procedure and 
operation procedure of the proposed method for type I and type II missiles are presented. And we analyzed the 
causes of the difference between proposed method result and the HILS result for type II missile. By comparing 
the results obtained by the experiments using the proposed method with the results of HILS, the validity of 
proposed method was confirmed.
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시뮬레이션을 수행하여 비행제어 알고리듬이 정상 수

행됨을 확인한다. 이는 유도탄 구성품의 전산 모델이 

실제 제작품과 차이가 있을 수 있기 때문이고 검증하

고자 하는 범위에 따라 비행제어장치, 항법장치, 구동

장치 등의 필요한 하드웨어를 선별적으로 적용하여 

신호의 타이밍 특성, 주파수 특성 등을 확인한다.
  HILS 후에는 유도탄의 모든 구성품들을 조립하고 

단계적으로 체계 점검을 수행한다. 체계 점검은 대부

분 구성품들의 기본적인 기능, 성능을 확인하고 장비 

간 연동에 문제가 없는지 확인하는 관점에서 점검을 

수행한다. 따라서 유도탄 발사 이후에 실제 비행 절차

가 진행되는 동안 비행제어 알고리듬이 정상적으로 

수행되고 전원 상태를 비롯하여 모든 유도탄 구성품

의 연동이 정상임을 확인하려면 HILS와 유사한 형태

의 점검 절차가 필요하고 통상 이를 모의비행점검[3]이

라는 형태로 수행한다.
  모의비행점검 수행을 실제 HILS와 같은 형태로 수

행하려면 유도탄 모델을 연동하여 항법장치의 출력자

료를 생성할 수 있어야 하지만, 통상 체계점검장에서 

복잡한 형태의 장비 구성까지는 무리가 있기 때문에 

HILS 수행 시 저장하였던 정보를 활용하여 개루프 형

태의 모의비행점검을 수행한다. 이와 같은 모의비행점

검 시 전달되는 비행제어 알고리듬 연산에 필요한 정

보는 유도탄의 위치, 속도, 가속도, 자세 등이다.
  모의비행점검의 관점에서 유도탄의 구성은 항법 프

로그램 위치에 따라 두 가지로 분류할 수 있다. 먼저 

Fig. 1과 같이 항법장치가 비행제어장치 외부에 별도

로 있는 구성으로서, 항법장치가 통신을 통해 비행제

어장치로 위치, 속도, 자세와 같은 항법 출력 자료를 

전송한다. 비행제어 시스템소프트웨어는 입력받은 정

보를 비행제어 알고리듬으로 전달하고 유도를 위한 

구동장치 제어명령을 산출하여 다시 비행제어 시스템

소프트웨어 쪽으로 전달한다. 최종적으로 제어명령대

로 구동장치가 움직이게 되면 유도탄이 움직임으로써 

관성측정기나 위성항법장치로부터 필요한 센서 정보

를 획득하게 하는 형태이다.
  최근에는 유도탄의 표준화, 소형화, 저가화 측면에

서 관성항법장치에서 관성측정센서(IMU: Inertial 
Measurement Unit)만을 별도로 분리하고 센서 정보를 

입력받아 연산을 수행하는 항법 프로그램을 비행제어

장치에 통합하는 Fig. 2와 같은 형태로 구성하기도 한

다[4-6]. 비행제어 시스템소프트웨어는 외부의 IMU 혹

은 보정정보센서(CIS: Compensation Information Sensor)

와 같은 센서 자료를 항법 프로그램에 전달하고, 항법 

프로그램이 연산 결과를 출력하면 비행제어 알고리듬

에서 사용하게 된다.

   Fig. 1. Type I missile - navigation equipment is 

separated from aviation control unit

    Fig. 2. Type II missile – navigation program is 

included in aviation control unit

  2장에서는 위에서 제시한 두 가지 형태의 유도탄에 

대한 기존의 모의비행기법을 검토하고 단점을 분석, 
제시한다. 3장에서는 항법장치 모사기와 연동하는 기

존의 모의비행기법을 대체하여 비행제어장치의 내장 

메모리를 활용하는 새로운 유도탄 모의비행기법을 제

안하고 실험을 통한 유효성을 제시한 후 4장에서 결

론을 맺고 향후 과제를 제시한다.
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2. 기존의 모의비행점검 기법

2.1 Type I 유도탄의 모의비행기법

  항법장치가 비행제어장치와 별도로 있는 유도탄에 

대해 항법출력자료를 비행제어장치에 전달하기 위해 

기존에는 Fig. 3과 같이 항법장치 모사기라는 장비를 

개발하여 사용하였다[7-9]. 통상 탄내 장비 간 통신망 

구성을 비행제어장치를 중심으로 일대일로 구성하는 

경우에는 Fig. 3처럼 항법장치의 통신채널에 연결되어 

있는 실제 항법장치를 제거하고 항법장치 모사기를 

연결하여 사용한다. 탄내 통신망 구성이 MIL-STD- 
1553B[10]와 같이 버스 형태의 구성이라면 항법장치를 

제거하지 않고 별도의 스터브를 통해 항법장치 모사

기를 연결하여 구성할 수도 있다.
  항법장치 모사기는 HILS 시 저장한 항법출력자료를 

파일형태로 저장하고 있는 장치로서, 모의비행점검 시 

유도탄 발사 시점부터 저장한 자료를 일정한 시간 간

격으로 비행제어시스템 소프트웨어로 통신을 통해 전

달해야 한다. 비행제어시스템 소프트웨어와 항법장치 

모사기는 동기화되어 있지 않기 때문에 항법출력 자료

를 전송할 시각은 별도의 트리거 신호가 필요하다. 일

례로 기존에는 비행제어시스템 소프트웨어의 원격측

정자료[12,13] 출력을 수신하는 시점에 동기화하여 전송

하였다.

Fig. 3. Conventional missile flight simulation method 

example for type I missile

2.2 Type II 유도탄의 모의비행기법

  항법 프로그램이 비행제어장치에 통합된 형태의 유

도탄의 모의비행에서도 기존에는 Fig. 4와 같은 형태로 

항법장치 모사기를 사용하였다. 관성측정기나 위성항

법장치의 통신채널을 이용해도 되지만 비행제어장치의 

통신 채널이 충분하다면 별도의 통신채널을 이용할 수

도 있다. 비행제어장치 내의 항법 프로그램은 실제로 

사용되는 형태대로 관성측정기나 위성항법장치의 자료

를 입력받고 연산 후 출력하지만, 실제로 비행제어 알

고리듬에 입력되는 자료는 항법장치 모사기로부터 전

달받은 자료로 덮어써지는 형태로 프로그램을 구현하

였다. 이 때에도 항법장치 모사기의 자료 전송 시점은 

원격측정자료와 같은 트리거 신호를 받아 결정된다.

Fig. 4. Conventional missile flight simulation method 

example for type II missile

2.3 기존 모의비행기법의 단점

  항법장치 모사기를 사용하는 기존의 모의비행기법

의 적용에는 몇 가지 단점이 있다.
  첫째, 항법장치 모사기라는 별도의 장치를 연결해야 

하므로 점검 시 케이블 구성이 달라진다. 통상 항법장

치와 비행제어장치 사이의 연결 케이블은 기체 내에 

탑재되어야 하므로 짧지만, 항법장치 모사기를 연결하

기 위해서는 테이블에 놓고 점검할 수 있을 정도의 

충분한 거리가 확보된 케이블을 준비해야 한다. 또 항

법장치 모사기 쪽으로 원격측정자료를 전달하기 위해

서는 비행제어장치와 원격측정장치를 연결하는 케이

블을 분기하여 항법장치 모사기로 연결하여야 한다.
  둘째, 외부 장비와의 통신 수행에 따른 에러 및 시

간 지연 가능성이 있다. 항법장치는 군용 규격을 만족

하는 부품 등을 선정하고 하드웨어, 소프트웨어 모두 

강건한 설계 및 제작을 통해 만들어지기 때문에 비행

제어장치와의 통신 간에 에러가 없다고 판단할 수 있

을 정도의 신뢰성이 있다. 그러나 항법장치 모사기는 

통상 상용 장비를 사용하고 유도탄 탑재장비 개발 수

준의 비용과 노력을 투입한 장비가 아니기 때문에 통

신 수행 간에 지연이 발생하거나 오류가 생길 가능성
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이 상대적으로 크다. 특히 항법자료 송신 시점 트리거

를 위한 원격측정신호 입력 자료 처리는 실제 HILS 
과정에도 없는 절차를 넣는 것이기 때문에 상대적으

로 신뢰도를 낮추게 된다.
  셋째, 모의비행점검 시 항법 프로그램은 시험 대상

에서 제외된다. 항법장치가 분리된 Type I 형태의 유

도탄은 장치 자체가 대체되므로 이에 해당하지 않지

만 Type II의 유도탄은 비행제어장치 내에 항법 프로

그램이 존재함에도 불구하고 프로그램의 흐름에서 제

외하는 것이다. 물론 HILS에서 충분히 검증이 되었겠

지만 체계점검 수행 전에 항법 프로그램에 오류의 요

소가 첨가되었을 경우, 비행 중에서만 발생할 수 있는 

오류는 모의비행점검 시 항법 프로그램을 포함하지 않

으면 걸러낼 수 없다.

3. 제안하는 모의비행점검 기법

3.1 Type I 유도탄의 모의비행기법

  기존 모의비행방법의 단점을 보완하기 위해 항법장

치 모사기 대신 비행제어장치의 비휘발성 내장 메모리

를 활용하는 방법을 제안한다. 비행제어장치 내에는 임

무용 소프트웨어를 저장하기 위한 저장장치로 통상 플

래시 메모리를 사용하는데, 임무용 소프트웨어를 탑재

하는 공간 이외의 사용하지 않는 공간에 모의비행점검

용 자료를 저장하여 점검에 활용하는 제안으로서, Type 
I 유도탄에 대한 모의비행 개념도는 Fig. 5와 같다.

Fig. 5. Proposed missile flight simulation method for 

type I missile

  기존에 연구, 구현 과정에서 내장 메모리를 활용하

지 않았던 가장 큰 이유는 임베디드 장비에 대용량의 

휘발성 메모리를 탑재하는 것은 가격, 공간 등의 설계 

관점에서 용이치 않았기 때문이다. 하지만 최근에는 

대용량의 비휘발성 메모리를 작은 공간에 탑재할 수 

있는 하드웨어 기술이 성숙되었기 때문에 제안하는 

방법 구현이 용이해졌다.
  위의 제안하는 모의비행방법을 수행하기 위해 구현

해야 할 부분은 다음과 같다.
  첫째, HILS시 획득한 항법 출력 자료를 비행제어장

치의 내장 메모리에 저장하는 절차를 수행해야 한다. 
이를 위해서는 획득된 항법 출력자료를 메모리에 퓨

징할 수 있는 형태의 파일로 만드는 작업이 선행되

어야 한다. 이 과정에서 비행제어장치 하드웨어 특성

에 따라 자료 구조가 달라질 수 있으므로, 사용될 때 

제대로 된 값으로 변환될 수 있도록 파일 생성 시 

자료형에 따라 바이트 단위로 순서를 바꿔주는 작업

이 필요할 수 있다. 그리고 메모리에 옮겨진 파일의 

손상 여부를 확인할 수 있도록 파일에 CRC(Cyclic 
Redundancy Check)를 계산하여 덧붙여 놓으면 향후 

자료의 무결성을 확인하는 데 도움이 된다. 이렇게 

구현되어 메모리에 저장되는 자료의 구성은 Fig. 6과 

같다.
  둘째, 모의비행점검 시에는 비행시작 시점부터 메모

리에 저장된 자료를 실제 항법장치에서 들어오는 자

료를 대체할 수 있도록 해야 한다. 이를 위해서는 비

행제어 시스템 소프트웨어에 모의비행점검 절차를 진

행하고 있다는 절차 진행 장치의 명령 인가가 필요하

다. 해당 명령을 받고 비행제어장치 시스템 소프트웨

어가 모의비행점검 수행 플래그를 세트한 상태일 때

에는 항법 출력 변수를 내부 메모리 값으로부터 순차

적으로 참조하도록 프로그램 해야 한다. 그리고 앞서 

자료 저장 시 기록한 CRC와 모의비행점검 수행 명령

을 받고 메모리에 저장된 자료에 대해 CRC 계산을 

수행한 결과가 같은지를 확인하는 절차를 통해 정상

적인 자료로 모의비행점검을 수행함을 확인할 수 있

다. 제안하는 기법의 운용 절차를 의사코드로 나타내

면 Fig. 7과 같다.
  위에서 제시한 추가로 구현해야 할 부분 중 시간 

등의 자원에서 손해를 보는 부분은 비휘발성 메모리

에서 RAM(Random Access Memory)으로 데이터를 로

딩하는 절차인데, 이 부분은 발사절차 중 전반부에 이

루어지기 때문에 모의비행절차 운용상 문제가 되지 
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않는다. 그 외의 절차는 비행제어 시스템 소프트웨어

의 운용 측면에서 추가적인 운용모드 할당 및 프로그

램 분기 수준의 간략한 변경이기 때문에 체계 운용 

관점에서는 부담이 되지 않는다.
  본 구성으로 모의비행점검을 수행하면 유도탄 구성

에서 케이블의 교체나 부대 장비의 동원이 필요하지 

않기 때문에 간결한 구성으로 점검을 수행할 수 있는 

장점이 있다. 또 항법출력 자료를 대체하는 시점은 비

행제어장치 시스템 시각에 맞추어 정해지기 때문에 

별도의 트리거 신호에 따른 동기화가 전혀 필요가 없

다. 특히 외부 장비와의 통신을 통한 자료의 적용이 

아니므로 완벽하게 HILS와 동일한 시각의 자료를 이

용하여 점검할 수 있고 비행제어 알고리듬의 출력 결

과도 HILS 결과와 동일하다.
  다만 항법장치 모사기와 같은 외부 장비를 사용했

을 때보다 불리한 점은 용량이 한정적인 내장 메모리

를 사용하기 때문에 자료 저장에 충분한 용량을 확보

할 수 있는가 하는 것이다. 이는 저장할 자료의 개수

와 형태, 비행제어 알고리듬 연산 주기, 비행 시간 등

에 따라 가변적이므로 비행제어장치 하드웨어 설계 

시 유도탄의 운용성을 고려하여 충분한 용량을 갖는 

비휘발성 메모리를 선정해야 한다. 비행제어 알고리듬

의 연산 주기가 f(Hz), 1회 연산에 필요한 자료의 개

수가 N(Bytes), 비행시간이 (sec)일 경우 CRC 계

산 결과를 제외한 필요한 메모리의 용량 Memory 
(Bytes)는 식 (1)과 같이 계산할 수 있다.

    (1)

  Fig. 6. Data constitution in memory for proposed 

missile flight simulation method of type I 

missile

   Fig. 7. Pseudo code for proposed missile flight 

simulation method of type I missile

3.2 Type II 유도탄의 모의비행기법

  Type II 유도탄의 모의비행 기법도 Type I과 유사한 

형태로서 모의비행 개념도는 Fig. 8과 같다. 사전 준

비 사항이나 절차 진행 장치의 명령 인가 및 비행제

어장치의 반응 등은 동일하지만, Type I의 경우와 다

르게 구현해야 하는 점을 제시하면 다음과 같다.

Fig. 8. Proposed missile flight simulation method for 

type II missile

  첫째, 저장하는 자료의 종류와 정밀도가 다르다. 
Type I의 경우는 비행제어 알고리듬에서 사용하는 항

법 출력 자료로서 3축의 속도 및 가속도, 위도, 경도, 
고도, 자세 등이 그에 해당한다. 반면 Type II의 경우

는 항법 연산 및 보정 항법을 수행하기 위한 센서 자

료가 필요한데 IMU의 출력자료인 3축의 가속도, 각속

도, 선형증분, 각증분 및 통상 적용하는 보정정보 센

서인 GPS의 출력 자료로는 위도, 경도, 고도, DOP 
(Delusion of Precision) 등이 이에 해당한다. 항법 계산

을 위한 센서 입력 자료는 통상 항법 출력 자료보다 

정밀도가 높다. 따라서 저장하기 위한 자료의 크기도 

커지게 된다.
  둘째, Type I에서는 항법장치의 정렬 과정이 필요 

없지만 Type II는 항법 프로그램의 연산 과정이 들어

가기 때문에 정렬 과정이 필요하다. 자체정렬의 경우 
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발사 준비 자세에 따른 IMU의 출력 정보가 필요하다. 
정렬하는 시간은 통상 OO분 정도로 상당히 긴 편으

로서 이에 해당하는 모든 정보를 저장하기에는 무리

가 따른다. 발사 준비 시에는 자세가 고정되어 있다고 

가정하고 고정된 자세에서의 대표적인 IMU 출력값을 

정렬 시간 동안 계속적으로 활용하여 정렬하여도 정

상적인 정렬이 가능하다. 따라서 발사 전의 센서 자료 

한 세트를 메모리 저장 시 반영하고, 발사 시작 시점 

전까지는 동일한 자료를 항법 프로그램으로 입력하다

가 발사 후에는 변화하는 센서 자료를 항법 프로그램

으로 입력하는 절차가 필요하다. 이를 위한 저장 자료

의 구성은 Fig. 9와 같고, 비행제어장치의 운용 절차

를 의사코드로 나타내면 Fig. 10과 같다.
  셋째, 보정 항법을 위해 사용하는 센서로서 통상 사

용하는 GPS의 경우, 신호의 수신 시점을 항법 프로그

램에 알려줄 수 있어야 한다. 이를 위해 비행제어장치 

시스템 소프트웨어 프로그램에 HILS 시 1PPS가 수신

되는 시점을 반영하고 GPS 출력 자료와 동기화하여 

사용할 수 있도록 해야 한다. Type I에서는 HILS 시 

보정 항법까지 수행한 결과가 출력되기 때문에 필요 

없지만, Type II에서는 필요한 과정이다.

  Fig. 9. Data constitution in memory for proposed 

missile flight simulation method of type II 

missile

   Fig. 10. Pseudo code for proposed missile flight 

simulation method of type II missile

3.3 제안하는 모의비행기법과 HILS의 결과 차이

  앞서 언급했듯이 기존의 모의비행기법은 항법 출력

을 비행제어 알고리듬 입력으로 전달하기 때문에 

HILS와 동일한 비행제어 출력을 얻을 수 있다. 반면 

제안하는 Type II의 모의비행기법을 수행하면 HILS와 

완벽하게 동일하지 않은 결과가 나올 수 있는데 그 

이유는 다음과 같다.
  첫째, 정렬 수행에 따른 초기 자세의 차이이다. 동

일한 절차로 정렬을 수행하더라도 HILS 시에는 실제 

IMU의 출력을 계속적으로 사용하므로 고정된 값으로 

센서 출력을 모사하는 모의비행점검 시와는 미세하지

만 다른 결과가 나온다. 미세한 초기 자세의 차이로 

인해 누적된 오차가 발생될 수 있지만 충분한 시간 

동안 수렴이 된 경우라면 발사 후 항법 출력에는 큰 

영향을 미치지는 않음을 실험적으로 확인할 수 있다.
  둘째, HILS 시 발사 인지 신호 인가 이전에 모의하

는 유도탄 거동에 대한 센서 자료의 활용 여부이다. 
통상 유도탄 발사는 배꼽 케이블의 물리적 분리를 비

행제어장치에서 이산신호 형태로 인식을 하고 미션을 

수행한다. 실제 발사 과정에서는 추진기관 점화 후 유

도탄이 거동을 하고 어느 정도의 지연 이후에 배꼽 

케이블이 분리된다. 지연되는 과정에서 추진력을 받기 

때문에 실제 IMU의 가속도나 각속도는 값이 변화하

게 되는 것이다.
  HILS 시에는 배꼽 분리 모사를 HILS 컴퓨터에서 

발생하기 때문에 배꼽분리 이전 정확한 시점부터 센

서 출력을 모사하는 것이 가능하지만 모의비행점검을 

수행하는  비행제어장치는 배꼽분리 신호를 기준으로 

모의비행을 수행할 수밖에 없으므로 지연되는 동안 

발생하는 센서 자료를 항법 프로그램으로 전달할 수

가 없다. 물론 배꼽분리를 인지하고 전 비행 구간을 

의도적으로 해당 시간만큼 지연된 상태로 모의비행을 

하도록 비행제어장치 프로그램을 변경할 수도 있겠지

만, 그것은 실제 임무 수행 프로그램과 구조적으로 달

라지기 때문에 모의비행을 수행하는 의미가 퇴색되는 

방법이다. 위와 같은 초기 센서 자료 사용의 차이로 

이벤트 발생 시각에 미세한 변동이 있긴 하지만 표적

까지 비행제어 알고리듬을 수행하는 데에는 문제가 

없음을 역시 실험적으로 확인할 수 있다.
  셋째, 보정 항법을 위한 GPS 1PPS 시각 입력 시각

을 HILS 시와 정확히 맞추기 어렵다. 실제 GPS의 운

용과 같이 HILS 컴퓨터에서 GPS 출력 자료를 비행제

어장치에 송신할 때 기준이 되는 시각으로 삼기 위해 
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1PPS 이산신호를 함께 송신한다. 관성항법 출력값을 

정확하게 보정하기 위해서는 GPS 출력 시점을 최대

한 정확하게 계측해야 하는 요구사항이 있다[13]. 이를 

위해 비행제어장치 시스템 소프트웨어는 1PPS 이산신

호의 입력 시점과 GPS 자료 수신 시점 사이의 시간

차를 O초 이하의 정밀도를 갖도록 계산하여 항법 프

로그램으로 전달을 한다.
  실제로 HILS 컴퓨터에서 1PPS를 발생하는 시점과 

비행제어장치에서 인식하는 시점은 두 시스템에서 사

용하는 기준 클럭의 차이로 인해 일정한 간격이 유지

되지 않는다. 따라서 모의비행점검을 위해 1PPS를 

HILS 시와 동일하게 인식되게 하려면 1PPS 신호의 

입력 시점을 비행제어장치의 기준 시간 테이블로 기

록하되, 정밀도를 OHz 이상이 되도록 해야 한다. 그

리고 기록된 자료를 IMU와 GPS 출력 자료와 동기화

를 해야 하는 추가 작업이 필요하다. 그런데 자료의 

출력 주기가 다르기 때문에 이 부분을 동기화하려면 

통신 출력을 저장 주기를 1PPS 출력 주기와 맞추어야 

하는데, 이는 실제 비행제어장치 소프트웨어의 주요 

설계 범위에서 벗어나는 부분이다.
  이와 같은 어려움으로 인해 1PPS 발생 시점을 통신

자료 출력 주기 수준으로 확인하여 소프트웨어에서 O
초 간격으로 발생 시점을 항법 프로그램으로 전달하

는 것이 현실적인 방법이다. 그 결과가 HILS 결과와 

약간의 차이는 발생하지만 보정 항법이 수행 결과의 

관점에서는 큰 흐름에서 벗어나는 수준이 아니다.

3.4 제안하는 모의비행기법의 유효성 확인

  Type I, Type II 유도탄에 대해 제안하는 모의비행

기법의 유효성은 비행제어 알고리듬의 출력인 구동장

치 제어 명령을 비교하여 확인할 수 있다.
  Fig. 11의 상단 그림은 Type I 유도탄의 HILS 시 비

행제어 구동 출력 명령이고, 하단 그림은 제안하는 모

의비행점검 시의 비행제어 구동 출력 명령이다. Type 
I 유도탄의 경우 제안하는 모의비행기법은 항법출력

을 모의하므로 두 자료가 같음을 확인할 수 있다.
  Fig. 12의 상단 그림은 Type II 유도탄의 HILS 시 

비행제어 구동 출력 명령이고, 하단 그림은 모의비행

점검 시의 비행제어 구동 출력 명령이다. Type II 유

도탄의 경우 제안하는 모의비행기법은 3.2절에서 제시

한 이유들로 인해 동일한 제어 명령이 나오지는 않지

만 제어 명령이 최대값이나 최소값으로 수렴하지 않

고 알고리듬 연산이 정상적으로 수행됨을 알 수 있다. 

Fig. 11. (a) Control command of HILS case for type 

I missile, (b) Control command of proposed 

method for type I missile

Fig. 12. (a) Control command of HILS case for type 

II missile, (b) Control command of proposed 

method for type II missile

특히 항법 출력 자체도 HILS 시와 모의비행점검 시 

결과가 달라지는데 Fig. 13, Fig. 14의 위치 프로파일

을 비교해보면 큰 차이가 없음을 알 수 있다.
  실험 결과를 종합하면 제안하는 모의비행기법을 통

해 완벽하게 동일하지는 않지만 발사부터 목표점까지

의 항법 연산, 비행제어 연산을 검증하는 목적에는 부

합하는 시험이 가능하다. 기준이 되는 HILS와 달라지

는 점을 감안하더라도 항법 프로그램까지 검증할 수 

있다는 장점이 있기 때문에 Type II의 유도탄에 대해 



비행제어장치 내장 메모리를 활용한 유도탄 모의비행기법 연구

한국군사과학기술학회지 제22권 제4호(2019년 8월) / 543

제안하는 모의비행기법이 기존의 방법보다 더 유효하

다고 판단된다. 만약 항법 프로그램에 오류가 있어 입

력 자료 처리가 불완전하게 되는 경우에는 위치나 자

세 등의 출력 자료에 변동이 생긴다. 그 결과 비행제

어 알고리듬은 HILS 시와 다르게 유도, 조종을 수행

하기 때문에 HILS 자료 대비한 Fig. 12 ~ Fig. 14 수

준보다 월등히 큰 오차가 생긴다. 즉 자료 분석 시 시

험에 적용된 프로그램 중 일부 오류가 있음을 확인할 

수 있게 된다.

Fig. 13. (a) Latitude profile of HILS case for type II 

missile, (b) Latitude profile of proposed 

method for type II missile

Fig. 14. (a) Longitude profile of HILS case for type II 

missile, (b) Longitude profile of proposed 

method for type II missile

4. 결 론

  유도탄 조립 점검 과정에서 비행 중 모든 구성품의 

연동을 지상에서 확인하는 절차로서 모의비행점검을 

수행한다. 모의비행점검을 위해서는 비행제어 알고리

듬에 항법 연산 결과를 전달해야 하는데, 이를 위해 

기존에는 항법출력 자료를 비행제어장치로 외부 통신

을 통해 전송하는 모사 장치를 사용하였다. 본 연구에

서는 항법장치 모사기를 대체하여 비행제어장치의 비

휘발성 내장 메모리를 활용하는 모의비행기법을 제안

하였다. 제안한 방법은 유도탄의 형태에 따라 내장 메

모리에 항법 출력 혹은 항법 프로그램 입력용 센서 

자료를 저장한다. 그리고 비행제어장치의 시스템 시각

에 동기화하여 비행제어 알고리듬 또는 항법 프로그

램 연산 자료로 사용한다.
  제안한 방법은 기존 대비 점검 구성을 단순화함으

로써 항법장치 모사기라는 별도의 장비를 개발할 필

요가 없어서 개발 기간, 인력, 비용을 절감할 수 있는 

장점이 있다. 그리고 점검 시 유도탄의 케이블 구성이 

달라지지 않아도 되고, 외부장치와의 통신 수행 시 발

생할 수 있는 지연 요소를 배제할 수 있으며, 자료 동

기화를 위해 별도의 트리거 신호를 출력하지 않아도 

되는 우수함이 있다. 특히 Type II의 유도탄의 경우는 

항법프로그램까지 점검 대상으로 포함할 수 있다는 

점이 기존 방법보다 우수하다. 제안한 방법은 비행제

어장치의 자료 저장 용량만 충분하다면 모든 유도탄 

모의비행점검에 적용할 수 있기 때문에 유도무기 개

발 사업 전반에 긍정적인 효과를 가져올 수 있다.
  제안한 방법을 달성하기 위해 HILS 시 획득한 항법

출력 자료나 센서 자료를 내장 메모리에 저장하는 절

차 및 비행시작 시점부터 메모리에 저장된 자료를 항

법장치 출력이나 입력 자료로 대체할 수 있도록 하는 

세부적인 절차를 구현하였다. 특히 Type II 유도탄의 

경우에는 자료의 정밀도, 정렬의 필요성, GPS 자료 

수신 시각 동기화 등의 측면에서 Type I 유도탄과는 

다르기 때문에 추가적인 절차를 구현하였다.
  제안한 방법은 정렬 수행에 따른 초기 자세의 차이, 
발사 인지 신호 이전의 자료 활용 여부, GPS 1PPS 와

의 동기화 수준 차이로 인해 HILS 결과와 차이가 발

생하지만 실험을 통해 항법 연산 및 비행제어 연산의 

유효성을 검증하는 수준에서는 충분함을 확인하였다.
  본 연구는 개루프 형태의 모의비행점검 방법인데, 
향후 비행제어장치에 유도탄 운동 모델, 유도탄 구성
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품 모델, 추력이나 공력 자료 등을 모두 포함한 폐루

프 형태의 모의비행점검을 연구, 개발하면 비행 과정

과 한층 더 유사한 모의비행점검을 수행할 수 있으리

라 기대된다. 또 내장 메모리의 효율적 사용을 위해 

저장하는 항법 출력 혹은 센서 자료를 압축하여 저장 

및 활용하는 방안을 연구하는 것도 본 연구를 발전시

킬 수 있는 한 축이 되겠다.
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