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자세 기동을 고려한 항공기 탑재 다기능 레이다 통합
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요  약

본 논문은 항공기용 다기능 레이다의 성능 평가를 위한 레이다/환경 통합 시뮬레이터 구축 및 검증에 대해 설명한다. 
항공기 운용 시나리오 구현을 위해 6자유도 동역학 모델을 적용하였다. 항공기 6자유도 강체 동역학 모델에서 항공기의
자세 기동을 고려한 궤적 생성을 위해 정상 상태 비행 평형점 탐색, 오토파일럿 설계, 항공기 유도 명령 생성을 진행하였
다. 레이다 시뮬레이터 구축을 위해 레이다의 표적 탐지 및 측정 모델, 추적 필터를 포함하는 레이다 운용 모델이 고려되
었다. 이를 통해 항공기의 자세 기동을 고려한 다기능 레이다/환경 통합 시뮬레이터를 구현하였고, 특정 공대공 시나리오
를 생성하여 레이다/환경 통합 시뮬레이터를 시험 및 검증하였다.

Abstract

In this paper, a simulation test bed is presented which operates to provide full-scale simulation of airborne multi-function phased 
array radars. This simulation test bed provides a capability to evaluate the target tracking performance. To realize aircraft operation 
scenario, we developed 6DOF aircraft dynamics model which can generate trajectories and attitude of an aircraft. This procedure includes 
steady state flight trim search, autopilot design, and aircraft guidance command design. Also, the radar-environment integrated simulator 
includes target detection/measurement model and tracking filter. Developed simulator is validated by creating an air-to-air scenario.
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Ⅰ. 서  론      

초기에 레이다에서 수행되던 탐색, 추적, 화기 통제 등
의 기능을 단일 레이다로 수행할 수 있는 다기능 레이다

(MFR: Multi Function Radar)의 출현으로, 항공기용 레이
다는 임무를 신속하고 유동적으로 처리할 수 있게 되었

다. 지상이나 함상에 고정된 레이다에 비해 항공기, 특히
전투기등의 기수에탑재되는레이다는무게나크기발열
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및 계산 처리에 제약이 비교적 크다. 또한, 공대지, 공대
공 등의 다양한 운용모드와 전장의 상황에 따라 유동적

이고 효과적으로 대처할 수 있는 자원관리 기법이 필요

하게 되었다.
탐색이나 추적 등 특정 기능의 성능을 최적화 하고자

하는 자원관리 알고리듬[1]～[7]들이 다양하게 제시되어 왔

으나, 레이다 모델, 추적 필터, 우선순위 선정 및 레이다
운용 환경을 포함하는 시뮬레이션을 통해 레이다 성능을

분석하려는시도는많이 이루어지지않았다. 참고문헌 [1]
에서는 레이다/환경 통합 시뮬레이터 구조를 제시하였으
나, 항공기와 표적의 운동모델을 3자유도로 단순화하여
실제 레이다가 운용되는 공대공 교전상황을 정밀하게 모

사하지는 않았다. 특히 3자유도 운동 모델의 경우, 항공
기의 자세를 고려할 수 없어 레이다 좌표계의 회전이 고

려되지 않았다.
항공기의자세변화는추적 성능과 빔계획등에 큰영

향을 미치므로 항공기의 자세를 정밀하게 모사하는 것은

레이다/환경 시뮬레이터에서 중요한 요소이다. 단순화된
항공기 경로 및 자세를 생성하는 방법에 대해서는 그래

프 탐색(graph search)을 이용해 이산화(discretized)된 항공
기의 좌표와 자세를 생성하는 방법[16], 경로점(waypoint)
을 직선 형태로 지나는 궤적을 생성해 평활화(smoothing)
하여 현실적인 궤적을 생성하는 방법[17] 등 다양한 선행
연구가 존재한다. 하지만 이러한 단순화 모델의 경우, 여
전히 항공기의 자세를 정밀하게 모사 할 수 없다는 단점

이 있다. 본 연구에서는 항공기의 자세를 정밀하게 모사
하기 위해 강체동역학과 공력 모델을 고려한 비행체 6자
유도 시뮬레이션 환경을 구성하였다.
아군 항공기의 자세를 정밀하게 모사할 경우, 항공기

기수에 탑재된 레이다의 시야각과 추적 성능이 항공기의

기동에 따라 변하는 것을 보다 정확하게 반영할 수 있다. 
적군 항공기의 6자유도 모사는 표적의 급변하는 반사면
적(RCS: Radar Cross Section)을 고려한 시뮬레이터로의
확장을 가능하게 한다.
본 연구에서는 항공기 탑재 다기능 레이다의 실제 레

이다 시뮬레이션을 위해 레이다 모델링과 추적 필터, 6자
유도 동역학 모델에 따른 항공기 자세 및 궤적 생성 방법

이 제안되었다. 이를 기반으로 항공기의 자세 변화가 반

영된 레이다/환경 통합 시뮬레이션을 구축하였으며, 시나
리오를 생성해 검증하였다.

Ⅱ. 본  론 

2-1 레이다 모델

2-1-1 레이다 표적 탐지 및 측정 모델

레이다에서 표적의 탐지 및 측정은 레이다에서 방사된

신호가 표적을 맞고 되돌아온 반송신호강도(SNR: Signal 
to Noise Ratio)에 따라 결정된다.

SNR S는 표적의 RCS(Radar Cross Section)  , 표적과
레이다간의거리 , 레이다시스템손실 등에 따라결

정되는데, 본 연구에서는 표적이 레이다에서 방사된 빔의
중심에서 벗어난 정도 와 레이다 배열 평면의 수직

방향으로부터 표적이 벗어난 정도 에 따른 신호강도의

감소를 고려하여 아래의 식을 사용하였다[1],[8].
 

 





 cos ln  
       (1)

 

여기서 는 펄스폭, 는 펄스 개수, 는 peak power, 
 , 는 송수신이득, 는 주파수, 는 Boltzmann 상수, 

는시스템유효온도, 는스캔각도, 는빔폭이다.

SNR에따른표적의탐지확률은표적 RCS의 통계적 모
델링에 따라 근사식을 활용하여 계산할 수 있다[9]～[12]. 
Swerling 모델의 경우 다음과 같은 식을 사용한다.

  
      

    

      

   (2)
 

where
 

   
 





   

 













 
 




 
 

 

 

(3)
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여기서, 는 false alarm probability, 는 송신빔 내
의 총 coherent processing interval의 개수이다.
항공기용 레이다에서 측정하는 표적의 정보는 표적과

의 거리, 표적과의 거리방향 속력 그리고 레이다 좌표계
에서 정의된 방위각   및 고도각 이다. 
레이다를 기준으로 한 레이다 좌표계( ,  , )에서

표적과의 거리, 거리방향 속력, 각도는 다음과 같이 계산
한다.

 

     

    
 

 

  sin  
  sin                     (4)
 
표적의 측정치는 실제 값에 백색 Gaussian 잡음을 더하

여 생성되는 것으로 가정하였다. 잡음의 분산은 다음과
같이 SNR에 따라 결정된다[13],[14].

 
- 각도( , ) 측정 잡음 분산

 
 
 ≈ 

cos 


                       (5)
  
- 거리() 측정 잡음 분산

 
 ≈ 

 


                             (6)
  

- 거리방향 속력( ) 측정 잡음 분산


 ≈ 

∆ 


                               (7)
 

여기서 은 monopulse pattern difference slope, 는 광속, 
는 레이다 시간 분해능, ∆는 속력 분해능이다.

2-1-2 레이다 운용 모델

다기능 레이다에서 표적을 탐지하고 추적하는 일반적

인 과정은 그림 1을통해확인할수 있으며, 이에대해상
세히 설명하면 다음과 같다.
먼저 레이다는 지정 탐색영역에 미리 설정된 빔 격자

상에서 빔의 위치를 바뀌어가며 표적 탐색 임무를 수행

한다. 이때 탐색 빔을 주사하는 순서는 사용자가 설정할

그림 1. 레이다/환경 시뮬레이터 구조[1] 
Fig. 1. Structure of radar/environment simulator[1]. 

  
수 있으며, 본 연구에서는 무작위 순서로 정해진 순서로
탐색임무를 수행하는 것을 가정하였다. 탐색 중 표적으로
의심되는 플롯이 발견되면, 해당 위치에 빔을 재주사하여
실제 표적인지를 확인한다. 
두 차례의 확인 빔을 통해 동일한 플롯이 측정되면, 추

적 초기화1와 추적을 순차적으로 수행한다. 여기서 추적
초기화란 표적을 안정적으로 지속 추적하기 위하여 추적

필터를 충분히 수렴시키는 과정을 말하며, 추적과 기능은
동일하지만 빠른 주기로 임무를 수행한다는 점에서 차이

가 있다[6]. 추적 초기화 1 과정에서 표적 탐지에 실패하였
을 시, 추적 초기화 2를통해표적의예상위치주변에복
수의 빔을 주사하여 추적 초기화를 재개한다. 
추적 필터는 추적 초기화 단계부터 사용하며, 표적의

추정 정보를 활용하여 각도상의 표적 예상 이동 위치에

다음번 추적 빔을 주사하게 된다. 본 연구에서 표적의 상
태 추적을 위한 추적 필터로는 등속운동 모델을 이용하

는 EKF(Extended Kalman Filter)[13],[14]를 사용하였다.
재탐색/추적관리는 추적 임무 수행 중 표적을 놓치게

되었을 때, 추적 초기화 2와 마찬가지로 표적의 예상 위
치와 그 주변에 복수의 빔을 주사하여 표적을 재획득하

는 기능이다.
그림 2는 본 연구에서 구성한 다기능 레이다 시뮬레이

터의 구조를 나타낸 것이다.  
시뮬레이션이 시작되면, 미리 설정된 시뮬레이션 파라

미터들이 입력된다. 시뮬레이션 파라미터는 레이다 특성
치와 표적 생성 시나리오 및 궤적 정보로 구성되어 있으

며, 각 임무에 해당하는 파형별 기준 SNR과 해당 거리, 
dwell time, 빔 폭, 거리 분해능, PRF 등을 포함한다. 파라
미터가 입력되면 레이다의 운용을 위해 탐색 빔들로 이
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그림 2. 레이다 기능 순환[1] 
Fig. 2. Radar function cycle[1]. 

  
루어진 임무 집합이 생성된다. 
레이다의 기능 전환은 레이다 시뮬레이터 전체 구조

중에 임무 관리자 모듈(Task manager)에서 수행하게 된다. 
임무 관리자에서는 레이다에서 수행할 다음 임무뿐만 아

니라, 요구되는 수행 시점을 정하게 된다. 
이후 스케줄러(Scheduler)에서 시간 순서대로 가장 먼

저 준비된 빔에 임무를 할당하여 차례대로 임무를 수행

한다. 하나의 임무가 실행되면 레이다/환경 시뮬레이션
모듈에서 빔의 위치와 빔 파라미터 및 표적의 위치에 따

라 신호강도와 탐지확률을 계산하고, 난수를 생성하여 탐
지 여부를 결정한다. 

Pilot 모듈은 조종사가 레이다의 운용모드를 설정하거
나, 특정 관심 영역 지정 및 표적의 우선순위를 조정하는
모듈이다.

2-2 항공기 궤적 생성

항공기 궤적 생성은 아군 항공기의 위치와 자세를 생

성함으로써 레이다 좌표계를 정의하고, 공대공 교전 상황
에서의 표적모델로 사용되는 적군 항공기의 좌표와 자세

를 생성하는 과정이다.

2-2-1 6자유도 강체 동역학 모델

6자유도 강체 동역학을 고려하여 시뮬레이션 환경을
구축하면 항공기의 자세를 정밀하게 모사할 수 있으며, 
이에 따라, 항공기 자세 변화에 따른 레이다 좌표계의 변
화가 정밀하게 고려될 수 있다. 마찬가지로 표적으로 사
용되는 적군 항공기의 자세가 정밀하게 고려되기 때문에

그림 3. 항공기 모델링 좌표계
Fig. 3. Coordinate system for aircraft modeling.

  
레이다 반사면(radar cross section)을 고려한 레이다 모델
링으로의 확장이 용이하다.
본 연구에서는 항공기를 질량이 변하지 않는 강체로

가정하여 모델링하였으며, 항공기의 제어를 위한 제어 입
력으로는 추력(), 에일러론 각(), 엘리베이터 각

( ), 러더 각()이 있다고 가정하였다.

지구의 북쪽, 동쪽, 아래쪽을 기준으로 하는 NED 좌표
계와 항공기 기체의 동체 기수축, 오른쪽 날개 방향, 그리
고 동체 아랫 방향을 기준으로 하는 기체고정 좌표계(bo-
dy frame coordinate)는 그림 3과 같이 정의된다. 
정의된 기체고정 좌표계에서의 각 축 방향 힘과 모멘

트를  , 각 축 방향 속도 및 각속도를

이라고 하면 뉴턴-오일러 방정식과 좌
표계 회전변환으로부터 식 (8)～(10)이 도출된다.

    sin
    cossin
     coscos
  

  
    

  
  

     

  
  

             (8)




















   sin 

 cos cos  sin 
  sin  cos  cos













                
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






















 sin  tan  cos tan 

 cos  sin 
 sin sec cossec










            (9)

  coscos
 cossin sinsincos
sinsin cossincos

  cossin
coscos sinsinsin
 sincos cossinsin

  sin   sincos  coscos        (10)

항공기의 각방향 힘과 모멘트 값인 

은 중력, 공력, 항력에 의해 생성된다. 항공기에 작용하는
중력은 D 방향으로 작용하며, 일정한 값이다. 공력과 항
력은 항공기의 속력( ), 받음각(), 옆 미끄러짐 각( ), 
고도() 등을 포함하는 운동 상태 값과, 제어 입력에 따
라 알려져 있는 표로부터 읽어와 내삽(interpolation)하여
구할 수 있다. 본 연구에서는 항공기의 질량, 관성모멘트, 
공력모델, 항력모델 등이 잘 알려져 있는 F-16 항공기의
데이터[18]를 사용하였다. 항공기의 각 축 방향 힘과 모멘
트 값을 계산하고 위의 식을 적용하면, 시간에 따른 항공
기의 좌표와 자세를 얻을 수 있다.

2-2-2 항공기 초기조건 설정

6자유도 강체 동역학 시뮬레이션 모델을 기반으로 항
공기의 궤적을 생성하기 위해서는 시뮬레이션 과정에서

항공기의 초기조건을 적절하게 설정해 주어야 한다. 항공
기 궤적 생성에서 초기조건은 항공기의 평형 상태(정상
비행 상태, steady state flight)로 설정하였다. 정상 비행 상
태는 항공기 기체고정 좌표계에서의 힘과 모멘트가 0 또
는 상수가 되도록 하는 특수한 비행 상태이며, 이때 항공
기의 상태 및 제어 입력을 평형점(equilibrium point, trim 
point)이라고한다. 특히정상비행상태중,  ≡ 

인 경우에, 항공기는 자세와 고도를 유지하며 일정한 속
도로 직선 비행하게 되고, 이러한 비행 상태를 정상 수평
비행(steady level flight) 상태라고 한다. 또한, 항공기기가
자세와 고도를 유지하며, 일정한 각속도로 선회하는 기동
을 하는 경우는 ≡  로 나타나는 특수

한 정상 상태 비행을 의미하며, 이러한 비행 상태를 정상

그림 4. 6자유도 동역학 시뮬레이션 개념도
Fig. 4. Conceptual diagram for 6-DOF dynamics simulation.

  
선회 비행(steady turning flight)이라고 한다. 본 연구에서
항공기의 궤적 생성을 위한 초기 조건으로 항공기의 정

상 수평비행 또는 항공기의 정상 선회 비행 상태를 사용

하였다.
정상 수평 비행 평형점을 찾는 문제는 항공기가 주어

진 고도와 속력 조건으로 직선 비행할 수 있도록 하는 항

공기의 자세 상태와, 제어 입력 값들을 찾는 문제로 생각
할수 있다. 이문제는항공기의대칭성에 의해 주어진고
도와 속력 조건에서   을 만족하도록 하는

를 찾는 문제로 단순하게 변형된다.
본 연구의 6자유도 강체 동역학 환경에서는 항공기의

각 축 방향 힘과 모멘트가 항공기의 상태에 따른 데이터

표에서 계산되기 때문에 정상 수평 비행 평형점은 수치

적으로 풀이 되어야 한다. 정상 수평 비행 평형점을 찾기
위해, 본 연구에서는 비제약조건 다변수함수를 정의하여
비용함수(cost)라고 명명하였다.

   


 

 






    (11)
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비용함수는    값에 의해 결정되며, 정상 수평

비행 상태인      에서는 0의 값을 갖게 된다. 또

한, 정상 수평 비행 상태가 아닐 때, 비용함수는 양수 값
을 갖게 된다. 이러한함수의 특성에 따라, 항공기가 주어
진 고도, 속력 조건에서 정상 수평비행이 가능하다면, 정
상 비행 상태를 만족하는    조건에서 비용함수
가 최솟값을 갖게 된다. 본 연구에서는 비제약조건 다변
수 함수의 최솟값을 찾기 위해 사용되는 Nelder-Mead 
simplex direct search 알고리즘을 적용하여 항공기의 정상
수평 비행 평형점 수치해를 찾도록 하였다.
정상 선회 비행 상태 평형점을 찾는 문제는 정상 수평

비행 상태 문제와 유사하게 풀이 되었다. 항공기가 주어
진 각속도로 일정하게 선회하는 방법은 유일하지 않으므

로 문제를 풀기 위해 항공기가 coordinate turn으로 회전함
이 가정되었다. 이에 따라 항공기의 정상 수평 비행 평형
점 탐색 문제는 주어진 고도, 속력, 선회 속도 조건에 대
해서   ,    ,    ,   ,

tan  cos
 

를 만족하도록 하는 항공기의 상태 및

제어 입력 값  를 찾는

문제로 변형되며, 이후 정상 수평 비행 상태 평형점을 찾
는 것과 같은 방법을 활용해 정상 선회 비행 평형점을 찾

을 수 있다. 

2-2-3 구동기 모델 생성

항공기의 궤적을 실제 비행 상황과 유사하게 모사하기

위해서는 제어 입력이 실제 항공기에서 입력 가능한 형

태로 주어져야 한다. 본 절에서는 항공기 궤적 생성 과정
에서 가정한 항공기의 제어 입력 구동기(actuator) 모델에
대한 내용을 다룬다.
실제 항공기의 구동기를 정밀하게 시뮬레이션 환경에

구현할 경우, 계산의 비효율성을 초래할 수 있으므로, 본
연구에서는 단순화된 구동기 모델을 사용하였다. 엔진의
경우 1,000 lbf～19,000 lbf의 범위내의 추력만 낼 수 있도
록 하였으며, 그 변화율을 최대 10,000 lbf/sec로 제한하고, 
시상수(time constant)가 1초인 1차 지연 모델 구동기를 설
정하였다. 에일러론, 엘리베이터, 러더를 포함하는 제어

그림 5. 정상 수평 비행 평형점 수치해법
Fig. 5. Steady level flight trim search algorithm.

  

최대 값 최대 변화율 시상수

 ±° ±°sec 0.0495 sec

 ±° ±°sec 0.0495 sec

 ±° ±°sec 0.0495 sec

표 1. 항공기 제어면 구동기 제한 값
Table 1. Aircraft control panel actuator limitations.

면 구동기의 경우, 제어면의 각도와 그 변화율에 제한을
둔 1차 지연 모델로 설정하였다. 각 제어면의 제한값은
표 1과 같다.

2-2-4 항공기 오토파일럿(Auto-Pilot) 설계를 통한 제

어 입력 생성

항공기 오토파일럿 설계는 항공기가 원하는 비행상태

를 유지하거나, 현재 상태에서 다른 비행상태로 변경하기
위해 사용될 제어 입력값을 결정하는 문제이다. 즉, 원하
는 기동을 하는 항공기의 궤적을 생성하기 위해 6자유도
시뮬레이션 환경에 사용되는 제어 입력을 올바르게 설정

하기 위한 제어기를 설계하는 과정이다.
항공기의 동역학 모델은 항공기의 속력, 자세, 제어 입
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력에 따라 공력 값이 크게 변하기 때문에 비선형성이 크

다고 할 수 있다. 따라서 항공기의 제어기 설계에 일반적
인 선형 제어 이론을 적용하기 위해 항공기 동역학 모델

을 선형화 하는 작업이 선행되었다. 항공기 동역학 모델
선형화는 항공기의 평형점을 기준으로 수행할 수 있으며, 
항공기의 고도, 속력, 선회 속도에따라 얻은 평형점 표로
부터 평형점에서의 항공기의 상태 및 자세와 제어 입력

값을 얻어 항공기 동역학 모델 선형화가 진행되었다[19]. 
항공기 동역학 모델을 선형화 하면   ,    
 형태로 표현되는 상태 공간 표현식(state spa- 
ce form) 선형 모델을 얻을 수 있다. 해당 선형 모델을 사
용하여, 선형 제어에서 일반적으로 사용되는 Linear Qua-
dratic Regulator(LQR)[20] 제어기를 설계하였다.
항공기는 자세와 제어 입력 값이 동일하다고 하더라도

고도에 따른 공기 밀도에 변화에 의해 항공기의 동역학

적 특성이 크게 변하는 특징이 있다. 따라서 항공기를 올
바르게 제어하기 위해 항공기의 비행 특성에 따라 서로

다른 제어기를 설계해야 하며, 본 연구에서는 항공기 제
어기설계에일반적으로사용되는게인스케줄링(gain sche-
duling) 기법이 적용되었다. 본 연구에서는 항공기의 속
력, 고도에 따라 제어기에 사용되는 되먹임 이득(feedback 
gain) 값을 다르게 설정하여 항공기가 모든 비행 가능 영
역에서 올바르게 제어될 수 있도록 구현하였다.

2-2-5 항공기 유도명령 생성

항공기 유도 명령 생성은 주어진 시나리오에 따라 항

공기가 적절한 방향, 속도, 고도로 비행하도록 하는 것이
다. 본 연구에서는 크게두가지시나리오를구현할 수있
도록 항공기의 유도 명령이 설계되었다. 첫 번째는 시

간에 따라 항공기의 기동 상태(고도, 비행 방향, 자세)를
사용자가 설정할 수 있도록 한 시나리오이며, 두 번째
는 항공기의 경로점 추종(waypoint tracking) 시나리오
이다.
항공기의 제어기가 이미 설계되어 있기 때문에, 항공

기의 기동 상태를 설정하는 유도 명령은 직관적으로 구

현된다. 항공기의 경로점 추종 시나리오의 경우, 경로점
의 좌표로부터 고도 명령을 얻고, 경로점과 항공기 간의

기하학적 관계로부터 항공기의 비행 방향을 설정하는 형

태로 구현되었다.

2-2-6 항공기 궤적 생성

항공기의 동역학 모델, 구동기 모델, 제어기(오토파일
럿), 유도명령 설계가 완료되어 그림 6과 같이 항공기의
비행 시나리오를 설정하고, 시뮬레이션을 진행하여 시간
에 따른 항공기의 좌표와 자세를 쉽게 얻을 수 있도록 구

현하였다.
표 2에 제시되어 있는 시나리오에 따라 북쪽 방향으로

초기 기동하고 있는 항공기가 경로점을 추종하도록 한

궤적 생성 결과는 그림 7과 같다.
이 때 최초 항공기가 북쪽 방향으로 정상 수평 비행하

는 순간, 동쪽 방향으로 선회하는 순간, 그리고 고도를 상
승 및 하강하며 기동하는 순간의 자세를 가시화한 결과

는 그림 8과 같다. 
항공기가 선회하는 과정에서 횡전(rolling) 하며 고도를

변경하는 과정에서 기수를 들고, 내리는 등 실제 항공기
의 동역학적 특성을 반영한 자세를 유지하며 기동하는

것을 확인할 수 있다.

그림 6. 항공기 궤적 생성 개념도
Fig. 6. Conceptual diagram for aircraft trajectory generation.

  

북(ft) 동(ft) 고도(ft) 속력(ft/s)
초기 조건 0 0 11,000 610
경로점 1 40,000 45,000 13,000

650 ft/s 
유지

경로점 2 120,000 70,000 15,000
경로점 3 250,000 60,000 20,000
경로점 4 500,000 0 10,000

표 2. 경로점 추종 시나리오
Table 2. Waypoint tracking scenario.
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그림 7. 경로점 추종 궤적 생성 결과
Fig. 7. Waypoint tracking result.

  

그림 8. 시간에 따른 항공기 자세
Fig. 8. Attitude of aircraft on specific times.

Ⅲ. 시뮬레이션

3-1 시뮬레이션 환경 및 시나리오

본 연구에서 개발한 레이다/환경 통합 시뮬레이터의

정상 작동을 검증하기 위해 공대공 항공기 운용상황에서

의 특정 시나리오를 구성하였다.
레이다의 탐색영역은 좌우  °∼° , 빔폭 °×

°  기준 4개의 bar로 설정하였다. 탐색 패턴의 경우, 탐색
영역 내에서 원형 빔을 삼각형 격자 형태로 생성하였다[5]. 
레이다의 성능은 표적의 레이다 배열 평면 수직방향에

정확히 위치하였을 때 약 70 km의 상대거리에서 안정적
인 추적이 가능하도록 설정하였으며, 최대 20개의 표적

추적이 가능하다. 표적의 RCS는 SwerlingⅢ type을 가정
하였으며, ∼  에서 임의의 값을 생성하여 사용

하였다.
2-2절에 기술된 항공기 6자유도 강체 동역학모델을기

반으로 항공기의 기동을 생성하였다. 항공기의 다양한 자
세 기동이 포함된 전장 상황을 모사하기 위해 아군 항공

기는 고도를 증가시키며 북쪽에서 동쪽으로 기수를 트는

기동을 하는 시나리오를 구성하였으며, 레이다 표적으로
사용되는 적군 항공기는 고도를 변화시키며 직선 및 선

회 비행하며 다양한 방향으로 기동하는 형태로 구성하

였다.
시뮬레이션에 사용된 항공기의 초기 상태와 항공기의

기동 시나리오는 저고도에서 빠른 속력으로 비행하는 항

공기의비행상태를모사하였으며, 표 3, 4에나타나있다.

북(ft) 동(ft) 고도(ft) 속력(ft/s)
아군 항공기 0 —100,000 20,000 836
표적 1 150,000 92,000 24,000 836
표적 2 —50,000 200,000 25,000 613
표적 3 100,000 150,000 23,000 613
표적 4 0 300,000 23,000 836
표적 5 0 50,000 23,000 836

표 3. 궤적 생성 시나리오 초기 조건
Table 3. Initial condition for trajectory generation.

시나리오
속력 명령

(ft/s)

아군 항공기

고도 3,000 ft 상승
북쪽에서 동쪽으로 비행

방향 변경

850

표적 1 남쪽으로 직선 비행 800

표적 2 고도 2,000 ft 상승
북서쪽으로 비행

600

표적 3
고도 2,000 ft 상승

남동쪽에서 남서쪽으로

비행 방향 변경

600

표적 4 서쪽으로 직선 비행 850

표적 5 고도 2,000 ft 상승
반시계 방향 선회 비행

850

표 4. 궤적 생성 시나리오
Table 4. Trajectory generation scenario.
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그림 9. 시나리오 시뮬레이션 결과
Fig. 9. Scenario simulation result.

  
아군 항공기와 5대의 적군 항공기의 궤적을 생성한 결

과는 그림 9와 같다. 얻은 적군 항공기의 궤적은 아군 항
공기의 기체 고정 좌표계를 기준으로 변환되어, 레이다
시뮬레이션에서 표적 좌표로 사용된다.

3-2 시뮬레이션 결과

본 절에서 시뮬레이션을 위해 사용한 레이다 임무 스

케줄러는WMDD(Weighted Modified Due Date)[15]이다. WM-
DD는 임무 처리 지연시간의 가중합을 최소화하는 문제
에 적용하기 위해 개발된 휴리스틱 기법이며, 본 시뮬레
이션에서는 추적 관리/재탐색, 표적 확인, 추적 초기화, 

그림 10. UV 평면상에서의 표적 추정 결과
Fig. 10. Estimation result in the UV plane.

그림 11. 레이다 좌표계에서의 표적 추정 결과

Fig. 11. Estimation result in the radar frame.

추적, 탐색 순서로 기능 간 우선순위를 설정하였다.
그림 10은 레이다 UV 평면상에서 레이다 표적간 실제

궤적 및 추적 필터로부터의 추정 결과를 나타낸 것이다. 
항공기와 표적이 기동함에 따라 매우 복잡한 형태의 상

대 운동이 이루어짐을 확인할 수 있으며, 미리 지정된 영
역에서의 탐색임무에서 표적 탐지에 성공하고, 이후 지속
적으로 추적에 성공하는 것을 확인할 수 있다. 

그림 12. 시간에 따른 탐지확률 변화

Fig. 12. Variation of target detection probability.
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그림 13. 표적 추정 오차
Fig. 13. Variation of estimation errors.

  
그림 11은 레이다 기준(항공기 기체 고정 좌표)의 xyz 

좌표계 상에서의 상대 위치 및 추정 결과를 나타낸다.
그림 12는 표적별 반송신호강도 변화와 탐지확률 변화

를 나타낸다. 레이다는 표 4에서 설명한 선회 기동을 하
는 표적 5를 가장 빨리 탐지에 성공하며, 이후 표적 5가
레이다 시야에서 벗어남에 따라 약 150초 부분에서 표적
을 놓치는 것을 확인할 수 있다. 나머지 표적들은 약 220
초부터 순차적으로 탐지되며, 추적이 지속되다가 레이다
탐지 반경에서 벗어난 것으로 나타난다.
그림 13은 표적의 추정 오차를 나타낸 것이다. 레이다

가 표적에 대해 추적 임무를 수행하는 시점에서는 표적

들이 항공기로부터 상대적으로 근거리에서 기동하기 때

문에 안정적인 추적이 이루어짐을 확인할 수 있다.

이와 같이 주어진 시나리오에서 6자유도 강체 동역학
모델을 기반으로 아군 및 적군 항공기 자세 및 궤적 생성

을 한 뒤 아군 항공기 기체 고정 좌표계로 변환하여 표적

의 레이다 좌표를 생성하고, 표적을 탐지, 추적하는 등의
일련의 과정이 정상적으로 이루어는 것을 확인할 수 있

으며, 구현된 통합 시뮬레이터 상에서 레이다 추적 성능
분석이 가능하다는 것을 확인하였다.

Ⅳ. 결  론

본 논문에서는 6자유도 강체 동역학 모델을 고려하여
항공기의 궤적과 자세를 생성함으로써, 공대공 교전상황
에서의 레이다 운용 환경을 정밀하게 모사하였다. 또한, 
레이다 운영환경을 표적과 항공기의 상대운동에 의한 표

적 반송 신호 강도에 따른 탐지확률 및 측정치 생성 모델

링이 수행되었으며, 추적 필터와 통합해 레이다/환경 통
합 시뮬레이터를 구성하였다.
구현된 시뮬레이터를 검증하기 위해 공대공 시나리오

를 구성하였으며, 시뮬레이션을 통해 실제 레이다 운용상
황이 올바르게 구현되었음을 확인하였다.
본 논문에서 구성한 레이다/환경 통합 시뮬레이터는

추후 자원관리 모듈 통합 및 표적의 RCS 변화고려, 그리
고 항공기 항법 통합이가능할 것으로 판단된다. 또한, 향
후 개발될 자원관리 기법의 성능 평가를 위한 도구로서

활용될 수 있을 것으로 기대한다.
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