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  대기자료시스템은 비행제어컴퓨터의 입력으로 요구

되는 항공기의 속도, 고도, 받음각, 옆미끄럼각 등의 

대기자료 상태정보를 제공하는 장비이다. 무인항공기

의 비행제어컴퓨터 내부 제어법칙은 대기자료시스템 

출력 정보를 통해 고도 및 속도 명령을 추종하고 고
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Abstract

  Air data systems measure airspeed, pressure altitude, angle of attack and angle of sideslip. These measurements 
are essential for operating flight control laws to ensure safe flights. Since the loss or corruption of air data 
measurements is considered as catastrophic, a high level of operational reliability needs to be achieved for air data 
systems. In the case of unmanned air vehicles, failure of any of air data sensors is more critical due to the 
absence of onboard pilot decision aid. This paper presents design of a dual redundancy air data system and the 
integration process for an unmanned air vehicle. The proposed dual-redundant architecture is based on two 
independent air data probes and redundancy management by central processing in two independent flight control 
computers. Starting from unit testing of single air data sensor, details are provided of system level tests used to 
meet overall requirements. Test results from system integration demonstrate the efficiency of the proposed process.
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받음각이나 과속 상태를 방지하기 위한 비행영역 보

호 로직을 동작시킨다. 때문에 대기자료시스템 고장이 

발생하는 경우 비행 필수 기능을 정상적으로 유지하

는 것이 불가능하며, 고장의 유형과 심각도에 따라 항

공기의 치명적인 손실로 이어질 수 있다. 특히 대기자

료시스템의 측정부는 동체 외부에 장착되어 착빙 환

경이나 조류 충돌과 같은 외부 요인에 노출되므로 운

용 중 고장에 따른 위험성을 항상 내포하고 있다. 또

한 무인항공기에서는 유인항공기의 경우처럼 운용 상

황을 반영한 조종사의 직관적인 판단과 비상 상황 조

치를 적용할 수 없다는 제한을 갖는다. 이처럼 대기자

료시스템의 고장은 무인항공기 비행 필수 기능의 불

능을 야기할 수 있기 때문에 신뢰성 높은 대기자료시

스템을 구축하는 것은 무인항공기 개발 과정에서 필

수적인 요소이다.
  무인항공기 대기자료시스템 개발을 설계 및 통합으

로 구분해보면, 설계 단계는 대상 항공기의 운용 범위

와 목적에 부합하는 성능규격의 구성품을 선정하는 

것부터 시작하여 체계 안전요구도를 충족하기 위해 

다중화 수준을 설정하고 운용방안을 수립하는 과정으

로 마무리 된다. 대기자료시스템 다중화 수준은 손실

에 따른 체계 안전 영향성과 구성품의 고장률을 고려

하여 설계하며, 요구되는 수량만큼 독립적인 센서를 

구성하여 동일한 신호를 측정하도록 구현하는 것이 

일반적이다[1]. 다중화 구조에서 출력되는 복수의 신호

를 처리하는 방식은 항공전자 분야에서 여러 기법이 

연구되어 왔으며, 비행제어컴퓨터와 같이 중앙처리기

능을 담당하는 장비에서 내부 상호채널 데이터링크

(Cross Channel Data Link, CCDL)를 통해 자료를 공유

하는 방식을 근간으로 한다. 기본적인 접근 방식은 각 

센서의 자가진단결과와 측정 신호를 개별적으로 분석

하여 고장 여부를 판단하고 우선순위에 따라 관리하

는 방식이다[2-7]. 다른 접근 방식으로 동일 신호에 대

한 다중 입력을 융합하여 최적값을 추정하거나 변동 

추이를 항공기의 동역학적 특성과 비교하여 센서 고

장을 식별하는 기법도 적용되고 있다[8,9].
  한편 통합 단계에서는 대기자료시스템 각 구성품의 

기능 및 내부 연동을 점검할 뿐만 아니라 항공기와 

지상통제체계를 통합한 형상에서 모드 전환 및 히터 

운용과 같은 기능의 정상 동작과 운용 적합성을 검증

하고 비행시험을 통해 대기자료시스템의 출력이 요구 

성능을 충족하는지 확인해야 한다. 통합과정에서 고려

해야 할 오차는 단품 오차와 위치 오차로 구분되는데 

단품에서 발생하는 오차는 센서 개발 및 제작 단계에

서 발생하는 오차이며, 위치오차는 유동의 자유흐름에 

대한 항공기 표면의 국부 압력 차이에서 발생하는 오

차이다[10]. 단품 오차는 총조립 전후 확인 절차를 통해 

허용범위를 벗어나지 않도록 검증하고, 위치 오차는 

전산유체해석 및 비행시험 결과 분석을 통해서 보상

하는 방식으로 시스템의 최종 출력값에 대한 정확도

를 보장한다[11-12]. 대기자료시스템 통합 측면 기존의 

연구 결과는 다중화 구조 연동을 검증하거나 위치 오

차를 보상하기 위한 보정 기법에 많은 초점을 맞추고 

있다. 비행 안전 필수 시스템을 위한 검증 활동은 기

본 운용 프로파일 외에도 다양한 복합 고장 시나리오 

설정을 반영해야하기 때문에 상당한 비용과 노력을 

요구한다. 높은 수준의 품질을 유지하여 무인항공기의 

비행안전성을 확보하면서 효과적으로 개발 목표를 달

성하기 위해서는 정형화된 설계 및 검증 절차의 정립

이 필요하다.
  본 논문에서는 무인항공기 신뢰성 향상에 기여하기 

위한 이중화 대기자료시스템 설계 및 통합 결과를 크

게 두 부분으로 나누어 기술하였다. 2장에서는 대상 

무인항공기를 위한 대기자료시스템 요구도를 정의하

고, 그에 따른 이중화 구조 및 구성품 연동과 운용 설

계 결과를 기술하였다. 3장에서는 이중화 대기자료시

스템을 무인항공기에 통합하고 최종 운용 판정에 이르

기까지의 단계별 통합 절차를 제안하고 개발사례에 비

추어 각 단계에서 요구되는 상세시험 항목을 식별하

였다. 보안상의 이유로 대상 무인항공기의 형상 및 운

용 범위와 관련된 수치는 명시하지 않음을 밝혀둔다.

2. 무인항공기 대기자료시스템 설계

2.1 대기자료시스템 요구도

  대기자료시스템 상세 설계를 위해서 대상 무인항공

기의 임무 프로파일과 형상에 부합하는 요구도를 

Table 1과 같이 설정하였다. 대기자료시스템의 체계안

전 요구도는 비행제어시스템의 안전성 평가를 통해서 

설정된다. 대기자료시스템의 고장은 대기자료 상실 및 

제어불능 상태 발생 위험으로 식별되기 때문에 

Catastrophic 기능 고장으로 분류할 수 있다. 따라서 대

기자료시스템의 안전 요구조건은 10-6/FH을 충족해야 

하며 고장계통분석(Fault Tree Analysis)를 통해서 이를 

입증해야한다.
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Table 1. Air data system requirements

기능 및 성능 요구 내        용

측정 범위 요구도 대상 항공기 운용 범위 적용

체계 안전 요구도
10-6/FH 충족을 위해 다중화 

설계구현

낙뢰 요구도

항공기가 낙뢰에 피격되었을 

때 대기자료시스템으로 유기

되는 전압 및 전류에 의한 기

능 동작 영향이 없어야 함

대기자료 

보정 기능

개발용 형상과 양산용 형상을 

구분하여 개발 단계에서는 별

도로 비행시험용 대기자료센

서를 항공기 기수에 추가로 장

착하여 대기자료 보정을 위한 

기준 자료를 획득함

방빙 기능
착빙을 방지하기 위한 전기적 

히터 구성

2.2 대기자료시스템 구성

  개발 요구도를 충족하기 위한 대기자료시스템 구성

은 Fig. 1과 같다. 다중화 구조는 여분의 하드웨어를 

통합하는 방식을 채택하여 2개의 통합형 대기자료센

서(Air Data Sensor, ADS)를 주익의 좌우에 각각 배치

하는 양산용 형상을 갖는다. 장착 위치는 주익에 의한 

유동 간섭을 최소화하는 한편, 비행제어컴퓨터(Flight 
Control Computer, FCC) 및 전원과의 거리 기준을 벗

어나지 않도록 고려하여 대칭 구조로 선정한다. 개발

비행시험 간 대기자료 보정을 위해 사용되는 시험용 

대기자료센서는 붐 타입의 프로브(Testboom)를 기수에 

장착하고 대기자료 연산을 위한 컴퓨터(Air Data Unit, 
ADU)는 이중화하여 비행제어컴퓨터와 연동하는 방식

으로 설계하였다.
  양산용으로 활용되는 대기자료센서는 Fig. 2(a)와 같

은 5공 압력 프로브 방식을 선정하였으며 주익 리딩

엣지의 하단부에 브라켓을 통해 장착되는 구조를 갖

는다. 해당 타입은 속도 및 고도 뿐만 아니라 받음각 

및 옆미끄럼각까지 센서 주위로 형성되는 압력 분포

를 이용하여 측정하는 방식이다. 붐에 반구 형태의 측

정부가 구성되어 있으며, 전압을 측정하기 위한 압력

공을 중앙에 위치하고, 받음각 및 옆미끄럼각을 측정

하기 위한 압력공이 각각 2개씩 십자 형태로 배치되

어 있다. 정압 측정을 위한 압력공은 전방부에 붐의 

둘레를 따라서 8개가 등간격으로 위치하고 있다. 이러

한 형상은 받음각 및 옆미끄럼각을 측정하기 위해서 

피치 및 요 축 베인을 이용하지 않고 5공에서 측정되

는 압력 차이를 이용하는 원리이기 때문에 유동 흐름

에 따라 회전하는 구성품의 관성 효과나 부정확성을 

해소할 수 있다는 장점을 갖는다. 선정 장비는 통합형

이기 때문에 내부 컴퓨터에서 대기자료 산출 기능을 

처리한다.

Fig. 1. Dual redundancy air data system architecture 

for UAVs

(a) Main wing mounted air data probe

(b) Nose mounted flight test boom

Fig. 2. Two different types of air data sensor
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  개발 단계에서만 장착 운용되는 시험용 대기자료센

서는 Fig. 2(b)와 같이 프로브 1대가 항공기 기수에 장

착되는 구성이다. 양산용 대기자료센서가 복수의 압력

공을 통해 압력분포를 산출하는 압력공 방식이라면, 
시험용 대기자료센서는 베인이 장착되어 바람 방향에 

따른 회전 각도를 직접 측정하는 기계식 방식이다[13]. 
시험용 대기자료센서는 양산용 대기자료센서 보정을 

위해 유동의 자유흐름을 최대한 정확하게 측정해야 

하므로 동체 직경을 고려하여 기수로부터 충분한 거

리를 가질 수 있도록 장착하는 것이 중요하다.
  낙뢰요구도에 대한 설계는 대기자료센서 장비 외부

에 낙뢰보호필터를 장착하는 방식으로 구성하였다. 낙

뢰보호필터는 대기자료센서 커넥터에 직접 결합하여 

외부에서 유입되는 간접낙뢰 영향으로부터 장비를 보

호하는 방식이다. 낙뢰보호필터의 설계 시 대기자료시

스템에 요구되는 간접낙뢰 기준 레벨과 커넥터의 핀 

별 특성에 적합한 소자를 선정해야 하며, 낙뢰보호필

터로 인하여 대기자료센서와 비행제어컴퓨터 간 통신

에 영향을 주지 않도록 정전용량과 전기적 본딩을 고

려하여 설계한다.

2.3 대기자료시스템 연동 설계

  대기자료시스템의 내외부 연동은 Fig. 1에 표현된 

바와 같이 연방형 구조를 기반으로 하여 버스 통제 

역할을 하는 이중화 비행제어컴퓨터를 중심으로 각각

의 데이터 버스를 통해 연동 장비 간 메시지를 송수

신하는 방식이다.
  양산용 대기자료센서는 비행제어컴퓨터와 CAN 버

스 방식으로 네트워크를 구성하였다. 데이터통신 프로

토콜은 항공전자시스템 적용 목적으로 표준화 된

CANaerospace를 채용하였다. 각각의 CAN 버스는 대

기자료센서 1대와 이중화 된 비행제어컴퓨터를 직접 

연동하여 복합 고장이 발생하는 경우에도 여분의 통신 

경로를 통해 대처 가능하도록 하였다. 예를 들면, CAN 
버스 및 각 장비 상태가 모두 정상일 때는 FCC#1- 
ADS#1 및 FCC#2-ADS#2 연동만 운용하고 CCDL을 통

해 FCC#1와 FCC#2 간 상태정보를 공유하지만, FCC#1 
및 ADS#2 장비가 고장인 경우 FCC#2에서 ADS#1 
CAN Bus를 통제하여 ADS#1와 통신을 수행하는 방식

이다. 시험용 대기자료센서의 경우 양산용 대기자료센

서와 달리 각각의 1553B 버스가 대기자료컴퓨터 1대

와 단일 비행제어컴퓨터 모듈로 구성되어 각 채널을 

통해 일대일 통신만 수행하도록 구성하였다.

  대기자료 처리 흐름은 각 대기자료센서 프로브에서 

장착 위치 기준 국부유동 대기자료 특성을 측정하는 

것으로 시작된다. 이후 각각의 통합형 대기자료센서 

내부 컴퓨터는 데이터 버스 채널을 통해서 측정값을 

비행제어컴퓨터로 전송한다. 비행제어컴퓨터는 이중화 

대기자료시스템의 측정값을 입력받아서 장착 위치에 

따른 오차를 보정한 뒤에 선택 채널의 상태정보를 비

행제어법칙 입력값으로 처리하고 운용자의 감시가 요

구되는 항목에 대해서는 데이터링크를 통해 지상통제

체계로 전송하는 과정을 매 처리 주기마다 반복한다.

2.4 대기자료시스템 운용 설계

  이중화 대기자료시스템을 위한 운용 설계 결과는 

Fig. 3와 같다. 채널 관리는 이중화 비행제어컴퓨터가 

각 데이터 버스의 주 채널을 통제하고, 어느 한 채널

에서 고장이 발생하는 경우 가용한 데이터 전송 경로

를 통해서 대기자료를 유통하여 비행필수 기능이 유

지될 수 있도록 한다. 비행제어컴퓨터는 매 동작 주기

마다 대기자료센서 고장상태를 모니터링하고 채널 유

지 또는 전환 여부를 결정한다. 대기자료센서에 대한 

고장상태 식별은 장비의 자가진단 결과와 센서 출력 

신호의 유효성을 판별하여 최종 결정하게 된다. 채널 

전환 여부가 결정되면 비행제어컴퓨터는 선택 채널의 

대기자료를 제어법칙 산출 로직으로 입력한다.
  센서 고장 탐지 기능은 이중화 대기자료센서 출력

을 비교하여 대기자료 불일치 경고 신호를 생성하는 

역할을 담당한다. 경고 신호는 지상활주 구간을 포함

한 각 비행 단계에서 고도, 속도, 받음각, 옆미끄럼각

에 해당하는 측정값이 일정 수준 이상으로 연속하여 

편차가 발생할 때 발행한다. 대기자료시스템 비상 해

제 기능은 각 장비의 자가진단 결과는 정상이지만 운

Fig. 3. Air data system operational concept
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용자가 대기자료 측정값을 신뢰할 수 없다고 판단될 

때 사용하는 기능이다. 비상 해제 기능이 사용되는 경

우 제어법칙은 항법센서 출력만 사용하여 고도 및 속

도 제어를 수행하는 방식으로 로직을 전환하여 대기

자료 비정상 지시에 따른 영향성을 최소화한다.
  무인항공기 운용자는 비행 중 대기자료 불일치 경

고가 시현되면 두 가지 중 하나로 비상 절차를 진행

한다. 첫째는 경고 발생 전후 항공기 거동을 고려할 

때 운용자가 이중화 대기자료센서 중 어느 하나를 정

상이라고 판단할 수 있는 경우이며, 이때는 수동 채널 

선택 기능을 이용해 운용자가 직접 제어법칙에서 사

용할 대기자료를 선택한다. 둘째는 대기자료 상태가 

급변하여 이중화 대기자료센서 모두 비정상이라고 판

단되는 경우로, 이때는 신속하게 비상 대기자료시스템 

해제 기능을 인가함으로써 비정상 대기자료 상태정보

가 제어법칙에 입력되어 불안정한 항공기 기동이 유

발되는 것을 방지한다. 비상 대기자료시스템 해제 기

능을 유지하면서 점검 비행을 수행하는 동안 경고 상

황이 해소되면 해제 기능을 풀고 다시 항공기를 정상 

운용한다. 대기자료 불일치 경고가 유지되고 정상 대

기자료센서 또한 판단할 수 없는 경우에는 운용자의 

직접적인 통제 하에 복귀한다. 삼중화 비행제어시스템

에서는 보팅 기법을 통해 건전한 데이터를 비행제어

컴퓨터에서 자동 선택하는 방식을 우선 적용할 수 있

지만, 이중화 구조에서는 비행제어컴퓨터의 역할이 시

스템의 이상을 감지하는 수준으로 제한되기 때문에 

비정상 상황 대처에 있어 운용자의 적극적인 개입이 

요구된다. 이중화 대기자료시스템의 상태정보 모니터

링 및 채널 선택 기능을 위한 운용자 인터페이스 구

현결과는 Fig. 4(a)와 같다.
  대기자료시스템의 히터는 외기온도(Outside Air 
Temperature, OAT)와 항공기 접지 상태(Weight On 
Wheel, WOW)에 따라서 동작 여부를 결정하는 자동모

드를 반영하여 Fig. 5와 같이 상태전이 조건을 설계하

였다. 항공기가 지상에 접지하고 있는 동안에는 대기

자료센서 내부 기능에 따라 외기온도에 따라 자체 판

단하는 동작 상태를 따른다. 비행 상태가 되면 대기자

료센서는 비행제어컴퓨터 명령에 따라 내부 모드를 

변경하여 강제 인가상태로 동작한다. 이러한 자동모드 

설계는 대기자료시스템의 히터 구성 및 과열 방지 기

능 보유 여부를 고려하여 항공기 운용 환경에 따라 

최적화할 수 있다. 전체 임무구간에서 대기자료시스템 

방빙히터는 자동모드로 운용하는 것을 기본으로 하지

만 기능 점검이나 운용자의 판단에 따라 인가 및 해제

가 가능하도록 설계하였다. 히터 상태정보 확인 및 통

제를 위한 운용 화면은 Fig. 4(b)와 같이 이중화 장비를 

개별적으로 통제할 수 있도록 독립적으로 구현한다.

(a) Air data monitoring and channel selection

(b) Air data system heater control

Fig. 4. User interface design for air data system

Fig. 5. State transition diagram of anti-ice heater for 

the air data system



원대연 ․ 윤성훈 ․ 이홍주 ․ 홍진성 ․ 황선유 ․ 임흥식 ․ 김태겸

644 / 한국군사과학기술학회지 제23권 제6호(2020년 12월)

3. 무인항공기 대기자료시스템 통합

  본 장에서는 상세설계 결과로 구현된 대기자료시스

템을 무인항공기에 통합하기 위한 절차 수립 결과를 

기술하였다. 먼저 대기자료시스템의 무인항공기 체계 

통합 과정은 Fig. 6와 같이 단품 점검에서부터 최종 

운용에 이르기까지 5가지 단계로 구성하였다[14]. 첫 번

째 단계는 전용 점검장비를 통해 대기자료센서 단품

의 정상 동작 유무를 점검하는 가장 기본적인 절차이

다. 이 단계에서는 전용 점검장비와 대기자료센서를 

통신 케이블 및 공압관으로 연결하여 센서의 자가진

단 결과를 모니터링한다. 측정 성능의 정확도는 점검

장비의 동정압 모사 기능을 통해 오차 범위 내 출력

되는지를 확인한다. 단품 점검이 완료되면 체계통합시

험, 체계시험, 보정을 거쳐 운용 결정으로 마무리 된

다. 각 단계의 시험 결과가 해당 기준을 충족하지 못

하거나 결함사항이 식별되는 경우에는 고장탐구 및 

설계 변경을 수행하고 회귀시험을 통해 이전 단계에

서의 이상 유무를 재확인한다.

Fig. 6. Air data system integration process

3.1 체계통합시험

3.1.1 체계통합실험실(System Integration Lab.)

  단품 성능이 확인된 대기자료센서는 체계통합실험

실에 장착하여 다른 탑재장비들과 연동하고 통합 기

능을 시험한다. 체계통합실험실은 실내에서 항공기 및 

지상통제체계에 탑재되는 실장비를 실제와 같이 연결

하여 체계 연동설계를 검증할 수 있는 환경을 제공한

다. 또한 체계통합실험실에서는 항공기 모의 시뮬레이

터, 신호모사장치를 통제하여 각종 운용 시나리오를 

실행하고 대기자료시스템이 상위 요구도 및 설계 의

도에 따라 동작하는지를 확인할 수 있다[15]. 실험실 환

Fig. 7. UAV system integration laboratory configuration 

for the air data system

Table 2. Air data system verification test cases for a 

system integration laboratory

구분 시험항목 시험내용

단위
기능

자가진단 
결과 확인

• 지상통제체계를 통한 자가진
단 요청 및 결과 확인

히터 모드 
통제

• 히터 모드 전환 동작 확인
• 각 히터 모드에서 외기온도 
및 항공기 접지 상태에 따른 
히터 동작 여부 점검

대기자료 
출력 확인

• 공압장비 모사를 통해 속도, 
고도, AoA(Angle of Attack), 
AoS(Angle of Sideslip) 오차범
위 내 지시 확인

통신 품질 
점검

• 비행제어컴퓨터와 대기자료시
스템 간 연동결함 발생 여부 
확인

• 오실로스코프로 통신 파형 측
정을 통해 에러 프레임 발생
여부 등 품질 확인

체계
운용 
기능

이중화 채널 
자동 전환

• 단일 장비 고장 또는 연동결
함 주입 시 비행제어컴퓨터의 
채널 전환 동작 확인

이중화 채널 
수동 선택

• 지상통제체계 운용자의 채널 
선택 명령에 따른 비행제어컴
퓨터의 채널 전환 동작 확인

비상 해제 
기능

• 지상통제체계 운용자의 비상 
해제 기능 인가 시 비행제어
컴퓨터의 대기자료 미사용 상
태 확인
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경에서는 항공기 장착 상태에서 직접적인 확인이 제

한되는 탑재장비 간 송수신 메시지 모니터링이나 통

신 품질 점검이 가능하기 때문에 이 과정에서 전기적 

통합 특성을 확인하는 절차를 반영할 수 있다. 대기자

료시스템 검증 관련 체계통합실험실 구성은 Fig. 7과 

같다.
  체계통합실험실에서 요구되는 시험의 종류를 세분

화하면 개루프 환경에서 단위 명령에 따른 응답을 확

인하여 비행운용프로그램의 요구도 충족성을 검증하

기 위한 독립객체시험(Stand Alone Verification and 
Validation)과 임의 고장 시나리오를 주입하여 시스템 

강건성을 확인하는 고장주입 후 영향성 평가시험

(Failure Modes and Effects Test)의 두 가지 방식으로 

구분할 수 있다. Table 2는 체계통합실험실에서 확인

되어야 할 대기자료시스템 기능을 구성품의 단위 기

능과 체계 연동상태에서 수행되어야 할 체계운용 기

능으로 구분하여 나열한 것이다. 단위 기능에 대한 시

험은 독립객체시험 절차를 수립하고 체계 운용기능에 

대해서는 고장 상황에서의 시스템 영향성을 고려하여 

고장주입 후 영향성 평가시험 절차를 수립한다.

3.1.2 장착 정렬 검사

  대기자료센서의 기구학적인 장착 정렬 검사는 항공

기 총조립 과정 중 주익 제작 치구에서 수행된다. 대

기자료센서는 대기 흐름에 대한 항공기의 상태를 측

정하는 것이므로 허용 오차 이내로 정렬이 이루어져

야 측정값의 정확도를 보장할 수 있다. 대기자료센서 

장착 정렬 검사는 항공기 좌표 대비 상대적인 자세가 

중요하기 때문에 레이저 트래커를 이용하여 항공기에 

외부 검사점의 위치를 기준으로 절대 좌표에 대한 롤, 
피치, 요 축 별 정렬 결과를 측정한다. 대기자료센서 

장착 허용 오차는 롤, 피치, 요 방향으로 ±0.5°로 설정

하였으며, 주익 제작 치구에서 측정하므로 이후 주익 

조립 시 발생하는 주익 비틀림각(피치), 주익 상반각

(롤), 주익 붙임각(피치), 주익 젖힘각(요) 오차를 제외

한 값으로 선정한다.
  항공기 기체 정렬 검사에 소요되는 검사점은 치구 

기준점과 외부 검사점으로 구분된다. 치구 기준점은 

기체구조 조립 치구에서 정확한 위치가 정의된 구조 

중에서 선정하며, 외부 검사점의 위치 선정은 Fig. 8
과 같이 대기자료센서의 전방과 후방 각 1개소와 장

착 패스너 2개소를 포함한 총 4개소를 측정한다. 전방

과 후방 2개소를 일직선으로 만들어 피치, 요를 측정

하며, 장착 패스너 2개소를 일직선으로 만들어 롤을 

측정한다. 측정된 롤, 피치, 요의 오차 값이 허용 오차

를 초과하지 않는지 확인하고 만약 허용 오차를 초과

할 경우, 추가 오차 발생 원인을 파악하여 대기자료센

서의 조립을 수정한다.

Fig. 8. Air data probe alignment check points

3.1.3 지상시험(Ground Test)

  대기자료센서의 항공기 장착이 완료되면 체계통합

시험의 마지막 단계인 지상시험을 수행한다. 지상시험

에서는 항공기와 항공기 점검장비를 유선 연동하여 

대기자료시스템의 자가진단, 히터 모드 통제 등과 같

은 단위 기능뿐만 아니라 이중화 연동, 비상 해제와 

같은 체계 운용 기능이 총조립 완료 상태에서 정상 

동작하는지를 확인한다. 또한 체계통합실험실의 대기

자료시스템 전기적 연동이 항공기와 완전히 동일한 

것은 아니므로 지상시험 단계에서 통신 품질 점검을 

재수행하고 실험실 환경 점검 대비 차이가 발생하는

지 결과를 비교한다. 동정압 시험장비를 이용한 대기

자료 출력 확인 시험 항목에서는 점검장비에 시현되

는 고도, 속도, 받음각, 옆미끄럼각이 비행제어컴퓨터

를 통해 보정식이 반영된 결과이므로 별도 점검표를 

통해서 확인한다.

3.2 체계시험

  지상시험을 통과하면 무인항공기 대기자료시스템은 

항공기 장착 상태에서 지상 활용 기능 범위까지 검증

을 완료한 상태가 된다. 체계시험 단계에서는 활주 및 

비행시험을 통해서 대기자료센서의 측정 성능이 장비 

규격에서 허용하는 범위를 충족하는지를 확인하고 보

정을 통해 최종 운용 형상을 확정한다. 대기자료시스

템의 단위 및 체계운용 기능에 대한 단계별 검증 항

목을 지상시험과 비교하면 Table 3과 같다.
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Table 3. Air data system verification for system test 

phase

구분 시험항목

검증단계

지상
시험

활주
시험

비행
시험

단위
기능

자가진단 결과 확인 ○ ○ ○

히터 모드 통제 ○ × ○

대기자료 출력 확인 ○ ○ ○

통신 품질 점검 ○ × ×

체계
운용 
기능

이중화 채널 자동 전환 ○ × ×

이중화 채널 수동 선택 ○ × ○

비상 해제 기능 ○ × ○

  일부는 실험실 환경 시험절차와 동일하더라도 항공

기 통합 상태에서 최종 확인한다. 체계시험에서는 인

위적인 고장 주입이 제한되기 때문에 대부분의 시험 

절차는 정상 운용 상황에서의 기본 기능을 점검하고 

특이사항 발생 여부를 확인하는 순서로 정리된다.

3.2.1 활주시험

  활주시험은 지상에서 비행시험 전 무인항공기 준비 

상태를 최종 점검하기 위한 목적으로 수행되며 대기

자료시스템 전반에 걸쳐 정상적인 작동 및 기능을 확

인한다. 이전 시험 단계에서는 대기자료 측정 성능을 

확인하기 위해 동정압 모사 장비를 이용해야 하는 제

한사항이 있었으나, 활주 상태에서는 항공기 대기자료 

측정값에 실제 국부 유동의 흐름이 반영된다. 따라서 

활주시험에서는 활주로의 바람 조건과 지상 속도를 

종합하여 대기자료 측정값의 방향 및 오차가 예측 범

위에 부합하는지 점검한다.

3.2.2 비행시험

  비행시험은 대기자료시스템 개발요구도 충족여부를 

평가하는 최종 검증 단계이다. 시험계획은 무인항공기 

운용 범위와 대기자료 보정에 요구되는 표본 수를 고

려하여 수립한다. 최초안전비행에서는 시험용 대기자

료센서를 기준으로 비행을 수행하고 조종성을 평가하

기 위한 각종 기동을 수행하는 동안 안전추적기를 통

해 특이사항 발생 여부를 점검하도록 한다.

 Fig. 9. Normalized AoA and AoS data during flight 

tests(FT1, FT2)

Fig. 10. Normalized airspeed and altitude data during 

flight tests(FT1, FT2)

  본 연구에서는 2회의 최초안전비행 동안 Figs. 9-10
과 같이 비행 영역을 확장하면서 대기자료시스템의 

기능 및 성능을 평가하였다. 양산용 대기자료센서에 

대해서는 비행제어컴퓨터 연산을 통해 전산유체해석
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을 통한 위치오차 보정을 우선 반영하였다. 시험 결

과 전 비행구간에서 시험용 대기자료센서 출력 대비 

양산용 대기자료센서의 고도 및 옆미끄럼각은 편차가 

허용 수준 이내임을 확인하였다. 속도 및 받음각의 

경우 양산용 대기자료센서가 시험용 대기자료센서보

다 일정 비율 높게 측정된 것을 볼 수 있다. 당시 안

전추적기의 속도 추종을 통해서 해당 오차는 시험용 

대기자료센서에서 발생하는 위치 오차임을 확인하였

으며, 받음각의 경우 수평비행 시 피치 자세까지 비

교한 결과 시험용 대기자료센서를 기준으로 양산용 

대기자료센서의 받음각에 대한 보정이 필요함을 식별

하였다.

3.3 보정 및 운용

  대기자료시스템의 출력값은 비행제어컴퓨터에서 보

정을 적용하여 장착 위치에 따른 국부 유동 영향성을 

보상해야 한다. 운용 적합성을 최종 판단하기 위해서

는 비행시험 결과를 분석하여 풍동시험 또는 전산유

체해석으로부터 산출된 양산용 대기자료센서의 보정 

결과가 운용에 적합한지를 평가하는 과정이 요구된다. 
보정에 사용되는 파라미터는 속도, 고도, 받음각, 옆미

끄럼각, 착륙장치 형상, 플랩 형상을 포함하고 있으며 

비행 조건 대비 국부 유동 특성을 분석하여 보정 테

이블을 구성한다. 비행시험을 거듭하여 축적된 자료는 

보정 테이블을 최종 확정하기 위한 기반 자료로 활용

된다.
  본 연구에서는 추가 보정 여부를 판정하는 기준으

로 총 3가지 방식을 적용하였다. 첫 번째는 안전추

적기를 활용하는 방법으로 무인항공기와 안전추적기

가 동시에 비행하면서 고도 및 속도를 동기화하는 

방식이다. 안전추적기의 대기자료 출력은 사전에 보

정이 완료된 상태이므로 비행을 수행하면서 고도 및 

속도에 대해 무인항공기 대기자료시스템의 정확도를 

바로 확인할 수 있다는 장점을 갖는다. 본 연구의 

최초안전비행에서는 안전추적기의 고도 및 속도 추

종을 통해 시험용 대기자료센서의 고도는 정확하게 

측정되나 속도는 계속 낮게 측정됨을 운용 중 확인

하였다.
  두 번째 방식은 시험용 대기자료센서 대비 양산용 

대기자료센서의 편차를 사후 분석하는 방식이다. 시험

용 대기자료센서는 항공기의 위치별 압력오차 분포가 

자유흐름에 가장 가까운 기수 전방에 장착되기 때문

에 해당 대기자료 측정값을 기준으로 양산용 대기자

료센서 측정치를 비교할 수 있다. 전 구간에서 비교 

자료가 획득되기 때문에 안전추적기로 확보하기 어려

운 운용 구간에서도 자료가 확보될 뿐만 아니라 착륙

장치 및 플랩에 의한 영향성을 분석하여 대기자료 보

정표에 반영하기 용이하다는 장점이 있다.
  마지막 방식은 GPS 기반 위치오차 보정 기법을 통

해 대기속도 측정값을 분석하는 것이다. 이 방식은 시

험용 대기자료센서 기준 일정한 대기속도로 수평 선

회하면서 대기자료센서 및 GPS 출력을 획득하면, 다

양한 방위각에서의 지면 속도의 변화를 분석함으로써 

진대기속도와 바람 성분을 추출할 수 있게 된다[16]. 본 

연구에서는 Fig. 11과 같이 고속 및 저속 조건 선회 

기동을 수행하였으며, 각 조건에서의 대기속도 및 바

람 정보는 Table 4와 같이 분석되어 시험용 대기자료

센서의 속도 보정에 반영하였다.

 Fig. 11. Flight trajectory of position error correction 

maneuvers

Table 4. Position error correction results

구분
Airspeed
Reference

Normalized
Airspeed

Vwind

/Vmax

Wind
Dir

저속

선회

GPS 기반 산출 0.42
0.03 132.6

(deg)시험용 대기자료센서 0.36

고속

선회

GPS 기반 산출 0.88
0.03 126.2 

(deg)시험용 대기자료센서 0.82
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  양산용 대기자료센서의 위치오차 보정은 전산유체

해석으로부터 산출된 보정을 기반으로 비행시험을 통

해 상기 3가지 방식으로 식별된 추가 오차를 순람표

(Look-up table) 형태로 보정식에 반영하여 최종 확정

한다.

4. 결 론

  무인항공기 대기자료시스템은 비행 필수 요소로서

의 수준 높은 신뢰성을 보장하면서 개발 기간과 비용

은 줄여나가야 하는 당면 과제를 안고 있다. 본 논문

에서는 이러한 요구를 만족시키기 위해서 이중화 대

기자료시스템 상세설계를 제안하고 이에 적합한 단계

별 검증 절차를 정립하였으며 적용 사례로부터 제시

된 방안에 대한 유효성을 확인하였다.
  차기 무인항공기 대기자료시스템 개발 시 대상 항

공기의 특성을 고려하여 세부적인 설계 보완이 필요

할 것이나 본 연구 결과를 통해 기본적인 성능 및 신

뢰성 요구도에 부합하는 설계안을 신속하게 마련할 

수 있을 뿐만 아니라 통합 과정에서 시행오차를 방지

함으로써 개발 기간 단축과 비용 절감이라는 효과를 

달성할 수 있을 것으로 기대된다.
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