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1. 서론

다단으로 구성되는 우주발사체는 각 단별 연료점화 및 연

소종료이벤트에따라서추력이발생하는동력비행구간과추

력이 없는 탄도비행구간을 거치게 된다. 이 과정에서 우주발

사체는 기동특성이 크게 변하게 되는데, 이러한 우주발사체

를 효과적으로 추적하기 위하여 기동특성이 다른 두 구간에

서다른시스템모델을사용하는것을고려해볼수있다. 기

동표적 추적을 위한 적응형 추적 알고리즘으로 시스템 잡음

레벨을 조정하는 방법이나, 시스템 상태의 차원을 가변하는

방법또는다중모델을이용하는방법등이많이연구되어왔

다. 이러한방법들에서는잡음레벨조정이나시스템상태차

수 변경 또는 모델 가중치 계산을 위해서 NIS(Normalized

Innovation Squared) 계산과모델확률계산등의과정을필요

로 한다. 본 논문에서는 우주발사체 추적센서의 측정값만을

이용하여 학습한 인공신경망을 통하여 우주발사체의 기동특

성이 다른 비행구간을 구분하고 이를 칼만필터의 시스템 잡

음 선택에 이용하는 방법에 대해서 제안하고 시뮬레이션 결

과를기술한다. 표적추적에인공신경망을이용하는경우, 추

적데이터의 시계열데이터적인 특성을 고려하여 RNN

(Recurrent Neural Network) 또는 LSTM(Long Short-Term

Memory) 신경망을이용하는연구들이있어왔지만[1], 본 연

구에서는 일정시간 동안의 추적데이터를 이용하여 동력비행

구간또는탄도비행구간으로의단순분류만을수행하므로데

이터 분류에 적합한 다층 퍼셉트론 신경망을 이용하였다. 본

논문에서 제시한 방법에 대한 시뮬레이션에는 지난 나로호

(KSLV-I) 발사체의 기준궤적을 이용하였다.

2. 인공신경망을 이용한 칼만 필터 설정

2.1 다층 퍼셉트론 신경망 설계

본 논문에서는 한 대의 추적레이다로부터 표적의 궤적을

추적하는것을가정하였으며, 추적레이다로부터취득된거리

값을인공신경망의입력값으로사용하였다. 입력값은 30번째

전부터현재까지총 30개의입력값을사용하였으며해당값을

0과 1사이의 값으로 정규화하여 사용하였다. 출력 기준값(학

습목표값)은 나로호비행이벤트에따라서동력비행구간은 1,

탄도비행구간은–1로 한개의값으로설정하였다. 나로호비

행이벤트에 따른 구간별 출력 기준값은 표 1에 정리하였다.

은닉층은 한 개 계층만을 사용하고, 총 100개의 퍼셉트론을

사용하였다. 출력함수로는하이퍼탄젠트(tanh)를 사용하였다.
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요 약
우주발사체 발사임무에서 발사체 추적 알고리즘으로 칼만필터가 많이 이용되고 있다. 칼만필터는 추적대상의 동역학
모델에대한사전지식을바탕으로시스템모델을만들어이용하므로시스템모델이부정확한경우에는추적오차가증
가할 수 있다. 우주발사체는 주로 다단으로 구성되며 단분리, 연료점화 및 연소종료 등의 비행이벤트에 따라서 구간별
동역학 특성이 달라지므로, 이러한 동역학 특성 변화가 있는 경우에도 보다 정확한 추적을 할 수 있도록 다중 시스템
모델을 사용하는 방법들에 대해서 많이 연구되어 왔다. 본 논문에서는 발사체의 비행특성을 다층 페셉트론 신경망을
통하여구분하고이에따라칼만필터의프로세스잡음크기를조정하는방법을제안하고이에대한시뮬레이션결과에
대해서 기술한다.



2024년 한국산학기술학회 추계 학술발표논문집

- 658 -

[표 1] 나로호 비행구간별 신경망 출력 기준값

비행이벤트
비행시간
(sec)

거리
(km)

구간
(신경망 출력 기준값)

이륙 0.0 0

동력비행구간(1)
최대 추력 도달 0.2 0
음속돌파 54 0.8
페어링 분리 215 245
1단 엔진 정지 229 303

탄도비행구간(-1)1단 분리 232 316
2단 점화 395 1052 동력비행구간(1)
2단 연소종료 453 1390

탄도비행구간(-1)위성분리 540 2054

2.2 칼만필터 모델 설정

추적레이다의 측정데이터가 입력되면 학습된 신경망을 통

하여 비행구간 분류를 할 수 있다. 이 결과에 따라 칼만필터

의 시스템 잡음 크기가 다르게 적용되도록 구성하였다. 시스

템 모델로는 등가속도 모델을 사용하였으며, 이에 대한 수식

은 식 (1)과같다. 식 (1)에서 상태변수 는 XYZ 직교좌

표계의한축에대한 번째의위치, 속도, 가속도를나타낸다.

     (1)

      ′ ,  








   

  
  

식 (1)에서 시스템 잡음 는 백색 가우시간 잡음으로 가

정하였으며 식 (2)와 같이 표현된다. 신경망을 통해 분류된

동력비행구간 또는 탄도비행구간에 따라서 의 크기를 다르

게 설정하여 사용한다.

′      (2)

  






    

     
    







측정모델은 극좌표계로 측정된 추적레이다 측정값을 직교좌

표로 unbiased 변환하여 사용하였다.

3. 시뮬레이션 결과 및 결론

제안한방법의성능을확인하기위하여나로호의기준궤적

에가우시안잡음을추가하여추적레이다의측정데이터를생

성하고이를다층퍼셉트론신경망으로학습하여비행구간을

분류하는시뮬레이션을진행하였다. 신경망학습은총 10,000

회를 수행하였으며, 학습된 신경망에 총 10,000회의 시험을

수행하여 구간 분류의 오차율을 측정하였다. 신경망의 출력

값이 0 이상인 경우에는 동력비행구간으로 0 미만인 경우에

는 탄도비행구간으로 분류하였으며, 이에 따른 전체 시뮬레

이션의평균오차율은약 0.69%로나타났다. 그림 1은 10,000

회 테스트 중 한 회의 테스트에 대한 결과를 샘플로 표현한

것이며, 거의 모든 구간에서 정확히 판단함을 볼 수 있다.

[그림 1] 추적 위치 오차 비교

비행구간 분류 결과를 이용하여 동력비행구간에서는 식 (2)

의 값을 10으로 탄도비행구간에서는 0.1로 설정하여 총

10,000회의 시뮬레이션을 수행하였으며, 성능 비교를 위하여

값이 전 비행구간에서 0.1과 10으로 각각 고정 설정된 칼만

필터의 결과도 같이 분석하였다. 모의실험 결과는 그림 2 및

표 2와 같으며, 신경망 결과에 따른 가변 를 적용하는 방식

이 평균적으로 오차율이 낮음을 볼 수 있다.

[그림 2] 추적 위치 오차 비교

[표 2] 추적 위치 오차 비교

 설정값
위치오차평균(최대값) (단위: m)
X Y Z Total

0.1
(고정 설정)

21.5
(235.6)

32.8
(572.2)

89.6
(1109.5)

106.9
(1113.7)

10
(고정 설정)

15.2
(149.1)

47.0
(786.2)

49.6
(856.5)

78.6
(871.6)

0.1 or 10
(비행구간별 변경 설정)

13.3
(147.6)

38.2
(761.9)

44.8
(867.0)

67.9
(876.5)

본논문에서는제안방법으로우주발사체의비행구간분류가

가능하고 상태 추정기 설계에 응용할 수 있음을 확인하였다.
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