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            초록
          
        

        
          The control performance of aerospace systems such as missiles highly depends on the accuracy of aerodynamic models. In particular, uncertainties in the center-of-pressure (CP) can significantly degrade stability due to their direct influence on aerodynamic moments. Conventional statistical or data-driven models often show limited interpolation capabilities and lack physical consistency. Therefore, this study proposes a dynamics-embedded neural ordinary differential equation framework to estimate nonlinear CP errors. The method models only the uncertain CP error with a neural network while explicitly embedding it within rigid-body dynamics. An integral-form loss function is introduced to capture the temporal characteristics of flight data and, enhance noise robustness and data efficiency. Validation using high-fidelity, six degrees-of-freedom simulation data demonstrates that the proposed model accurately identifies nonlinear CP errors and generalizes well to unseen flight conditions. Moreover, it produces smooth and physically consistent interpolation in data-sparse regions, indicating that the model learns intrinsic physical relationships rather than memorizing trajectories. This work presents a dynamics-embedded learning framework that combines analytical dynamics with neural modeling, providing a reliable and interpretable approach for aerodynamic uncertainty estimation in complex aerospace systems.
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      I. 서론
      항공우주 시스템은 제어 알고리즘 설계 과정에서 공력 모델에 대한 정보를 요구한다. 선형 제어기는 트림 조건 계산 및 선형 모델 획득을 위해[1,2], 궤환 선형화(feedback linearization) 기법과 같은 비선형 제어기는 공력에 의한 영향을 상쇄하기 위해[3-6] 제어기 이득을 계산하는 과정에서 공력 모델에 대한 정보를 활용한다.

      특히, 유도탄의 제어 알고리즘의 안정성은 해당 유도탄의 공력 안정성에 의해 크게 영향을 받는다. 그러나, 유도탄의 경우 상대적으로 넓은 비행 영역에서 안정한 제어 성능을 보장해야 하기 때문에 높은 비선형성을 가지는 공력 모델을 구축하는 작업이 필수적으로 요구된다. 그러나 사전에 구축된 공력 모델에는 불확실성이 존재하므로, 제어 알고리즘 설계 시에는 일반적으로 안정성 여유(stability margin)를 설정하여 모델 오차에 대한 제어 시스템의 강건성을 확보한다. 하지만, 공력 모델에 대한 불확실성이 높아 안정성 여유를 높게 설정하면, 전체적인 비행 성능 감소로 이어지게 된다. 결과적으로 높은 정확도의 공력 모델을 파악하는 것이 비행체의 안정성과 성능을 결정짓는 중요한 요소로 작용한다.

      전산유체역학(computational fluid dynamics)을 활용한 시뮬레이션과 풍동 실험을 통해 비행 시험 없이 신뢰성 있는 공력 모델을 획득하는 것이 가능하다[7]. 그러나, 이와 같은 방식들은 공력 힘 계수와 제어면의 효과도는 비교적 높은 정확도로 예측이 가능하지만, 공력으로 인해 발생하는 모멘트는 압력 중심의 미세한 변화나 유동 박리 현상에 대해 민감하다는 특징이 있어, 공력 모멘트 계수를 정밀하게 예측하는 것에는 한계가 존재한다[8,9]. 이러한 한계로 인해 제어기를 구성하는 과정에서 공력 모멘트로 인한 영향에 대해 높은 불확실성이 존재한다고 가정을 하고 설계를 진행한다.

      이와 같은 불확실 요소를 보완하고자 소수의 비행 시험을 통해 사전에 구축한 공력 모델을 보정하는 형태의 알고리즘이 연구되었다. 과거에는 비행 시험 데이터를 이용한 공력 모델 식별을 위해 주로 통계적 방법이 사용되었다. 대표적으로 회기분석(regression analysis)[10], 최소제곱법(least squares method)[11], 그리고 측정 잡음 처리에 효과적인 무향 칼만 필터(unscented Kalman filter, UKF)[12]와 같은 필터 기반 방법들이 활용되었다. 이 중에서도 최대우도추정법(maximum likelihood estimation)[13]과 출력오차법(output error method)[14]은 높은 정확도로 인해 현재까지도 표준적인 방법론으로 활용된다. 하지만 이러한 방식은 비행 데이터가 통과하는 비행 영역에 대해서는 높은 정확도로 추정이 가능하지만, 데이터가 없는 구간에 대한 보간 성능이 부족하다는 단점이 존재한다.

      최근에는 향상된 데이터 처리 능력을 활용하는 인공신경망 기반의 공력 모델 식별 연구도 진행되고 있다[15]. 특히, 장단기 메모리(long short-term memory, LSTM)와 같은 순환 신경망 모델(recurrent neural network, RNN)들은 비행 데이터로부터 시계열 특성을 학습하여 동적 현상을 효과적으로 모델링하는 능력을 보여주었다[16,17]. 그러나 이와 같은 데이터 기반 기법은 방대한 학습 데이터를 요구하며, 데이터 중심적 학습 구조에 크게 의존한다. 따라서 학습된 모델이 실제 동역학적 거동을 충분히 반영하지 못하거나 물리적 해석 가능성이 저하되는 문제가 발생할 수 있다. 데이터에만 의존하는 기법의 한계를 보완하고자 최근에는 동역학 모델과 같은 물리적 제약 조건을 학습 손실 함수에 반영하는 물리 정보 기반 신경망(physics informed neural network)에 관한 연구도 진행되고 있다[18,19]. 하지만, 이 역시 사전에 정의된 모델 구조에 의해 큰 영향을 받기 때문에 비행 데이터에 내재된 정보를 충분히 활용하지 못하고, 불확실성의 경향성을 미리 알 수 있어야 한다는 한계점이 존재한다.

      본 연구에서는 이러한 기존 연구의 한계점들을 극복하고자, 인공신경망을 활용해 공력 모델 오차를 학습하는 방법론을 제안한다. 이때, 주요한 불확실성을 가지며 모델 안정성 확보에 결정적인 역할을 하는 압력 중심(center of pressure) 오차 정보를 추정한다. 비행 데이터의 압력 중심 오차 정보와 유도탄 동역학 기반 지식을 활용하기 위해, 신경 상미분 방정식(neural ordinary differential equation, Neural ODE) 구조를 채택하였다[20]. 신경 상미분 방정식은 신경망으로 근사 된 동역학 모델을 특정 구간에 대해 적분하고, 적분 결과와 실제 데이터 간의 오차를 활용해 학습하는 기법이다. 이때, 제안하는 알고리즘은 알려진 동역학 정보와 비행 데이터에 포함된 압력 중심 오차에 대한 정보를 최대한 활용하고자, 동역학 전체를 신경망으로 근사하는 것이 아닌, 동역학의 구성요소 중 하나인 압력 중심 오차만을 신경망으로 근사한다. 추정된 압력 중심 오차는, 그림 1에 도시된 유도탄의 GNC (Guiance-Navigation-Control) 구조 내에서, 제어기에 사용되는 사전 공력 모델을 보정하는 절차에 활용된다. 이를 통해 전체 GNC 구조의 모델 정합성과 제어 성능을 향상시키는 역할을 수행한다.

      
        
        

        Fig. 1. 
				
        

        
          Block diagram of missile GNC architecture with the proposed center of pressure error estimation algorithm.
        
        

        

      

      제안하는 알고리즘의 효용성을 검증하기 위하여, 유도탄의 고충실도 6-자유도 시뮬레이션 환경을 구축하여 실험을 진행하였다. 시뮬레이션 데이터를 바탕으로 추정한 결과 임의로 구성한 압력 중심 오차 모델을 성공적으로 추정할 수 있음을 확인하였다.

      본 연구의 핵심 기여는 다음과 같다. 첫째, 비정형 모델인 인공신경망을 활용하여 사전 모델 구조에 제약받지 않고 비선형성을 가지는 압력 중심 오차를 식별한다. 둘째, 학습 과정에 신경 상미분 방정식을 적용하여 비행 데이터의 동적 시계열 특성을 명시적으로 반영하여, 단순 잔차(residual) 기반의 학습 대비 데이터 활용도를 극대화하고 물리적 타당성을 확보한다.

      본 논문의 구성은 다음과 같다. 2장에서는 유도탄 6-자유도 동역학 및 공력 모델에 대해 정의하고, 3장에서는 제안하는 동역학 기반 신경 상미분 방정식 알고리즘에 관해 기술한다. 4장에서는 시뮬레이션 결과를 통해 제안하는 기법의 압력 중심 오차 추정 성능을 검증 및 평가한다. 5장에서는 본 연구의 결론에 대해 기술한다.

    

    

  
    
      II. 유도탄 동역학 및 공력 모델
      
        1. 유도탄 6-자유도 동역학
        본 연구에서는 유도탄을 강체(rigid body)로 가정하고, 병진운동과 회전운동을 모두 고려한다. 유도탄은 후미에 장착된 공력 제어 핀을 통해 자세 제어를 수행하며, 유도탄의 운동 방정식은 아래와 같이 정의할 수 있다.
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        이때, vB = [u,v,w]T와 ωB = [p,q,r]T은 유도탄의 동체 좌표계에서 정의된 속도와 각속도 벡터를 의미한다. 또한, g는 중력 가속도, IB = diag(Ixx,Iyy,Izz)와 m은 동체 좌표계에서 정의된 유도탄의 관성 모멘트와 질량, ϕ, θ, ψ는 각기 동체의 롤, 피치, 요 오일러 각(euler angle)을 의미한다. 동체 좌표계에서 정의된 변수는 아래첨자 B로 표현되며, 그림 2과 같은 기하 관계를 통해 정의된다.

        
          
          

          Fig. 2. 
				
          

          
            Definition of the body-fixed coordinate system.
          
          

          

        

        본 연구에서는 유도탄의 초기 추진 단계가 종료된 후 추력 없이 활공하는 종말 유도 단계를 가정한다. 이에 따라 유도탄에 작용하는 힘(∑FB)과 모멘트(∑MB)는 공력에 의해서만 결정되며 다음과 같이 나타낼 수 있다.
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        이때, CX, CY, CZ는 각각 x, y, z 축 방향에 작용하는 힘을 나타내는 무차원 공력 계수이며, CL, CM, CN은 축에 작용하는 모멘트를 나타내는 무차원 공력 계수이다. 또한, Q는 동압으로 Q = 0.5ρ V2로 정의되며, ρ와 V는 각각 공기 밀도와 유도탄의 속력이다. S와 D는 각각 동체 단면적과 동체 직경을 나타낸다.

      

      
        2. 공력 모델
        유도탄의 동적 거동을 정확히 모사하기 위해, 본 연구에서는 다음과 같은 형태의 공력 모델을 적용한다[21].
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        여기서 M은 마하수를 나타내며, αT, ϕT는 각각 총받음각과 공력 롤 각을 의미하며 다음과 같이 정의된다.
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        δR, δP, δY, δeff는 롤, 피치, 요 운동에 작용하는 공력 핀의 변위 각을 의미하며, 다음과 같이 유도탄에 부착된 4개의 공력 핀 변위 각(δ1, δ2, δ3, δ4)의 선형 결합으로 정의된다.
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        본 연구에서 사용하는 공력 계수 모델은 단일 통합 모델이 아닌, 물리적 의미를 가지는 여러 항이 결합 된 형태로 구성된다. 각 공력 계수는 동체 형상에 따른 기본 공력(CX0, CL0 ⋯), 각속도에 의한 동적 댐핑 (CLp, CNr, CMq), 공력 핀 변위에 따른 영향 (CYδY, CMδP ⋯), 무게중심과 모멘트 기준점의 거리 차이로 인한 추가적인 모멘트 항으로 구성된다.

      

    

    

  
    
      III. 압력 중심 오차 추정 기법
      
        1. 신경 상미분 방정식
        신경 상미분 방정식은 시스템의 동역학, 즉 상태의 시간적 변화율을 인공신경망으로 매개변수화 하여 연속적인 시간의 동역학을 학습하는 기법이다. 일반적인 지도 학습 모델이 신경망의 출력과 실제 데이터를 직접 비교하는 것과 달리, 신경 상미분 방정식은 신경망이 출력한 상태의 변화율을 특정 시간 구간 [t0, t1]에 대해 수치 적분하여 예측한 미래 상태 z^t1를 비교하여 학습을 진행한다. 예측 과정은 다음과 같은 식으로 표현된다.
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        여기서 fNN은 신경망으로 근사한 시스템의 미분 방정식을 의미하며, Θ는 해당 신경망을 구성하는 네트워크 파라미터를 의미한다. z(t)는 신경망의 입력으로 들어가는 적분 시점의 상태 변수이다. 학습에 사용되는 손실 함수는 식 (21)로부터 구한 예측값과 실제 데이터 z(t1)을 이용해 다음과 같이 정의된다.
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        식 (22)로 정의된 손실을 신경망 파라미터에 대해 미분하여 역전파(backpropagation)를 통해 가중치를 갱신한다. 신경 상미분 방정식은 순환 신경망과 같은 이산 시간 모델과 달리, 연속적인 동역학을 직접 모델링하여 불규칙하게 샘플링 된 시계열 데이터에 대해 강건하며, 파라미터 효율성이 높다는 강점을 갖는다. 다만, 식 (22)와 같은 적분 손실 함수를 사용하여 그래디언트(gradient)를 계산하기 위해서는 순전파(forward propagation)에서 계산된 모든 중간 상태 값을 저장해야 하는 문제가 발생한다. 이는 상당한 메모리 사용량을 유발하여, 긴 시계열 데이터 학습에 제약이 발생한다.

        이 한계를 극복하기 위해 신경 상미분 방정식은 수반 민감도 분석(adjoint sensitivity method)을 도입한다. 이 기법에서 수반 변수(adjoint variable)는 최종 손실에 대한 특정 시간 특정 시간 t의 상태 z(t)의 민감도를 나타내며, 다음과 같이 정의된다.
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        이 수반 상태 동역학은 다음과 같은 상미분 방정식으로 표현된다.
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        식 (24)를 최종 시간 t1에서 초기 시간 t0까지 역방향으로 적분함으로써, 중간 상태 값들을 저장하지 않고 손실 함수의 그래디언트를 계산할 수 있다. 이 방식은 순전파 과정에서 계산 결과를 모두 저장하지 않고, 역방향 적분 과정에서 필요한 상태를 즉시 계산하여 메모리 사용량을 O(L)에서 O(1)까지 줄일 수 있다. 이를 통해 매우 길고 복잡한 시계열 동역학의 학습이 가능해진다.

      

      
        2. 동역학 기반 신경 상미분 방정식
        신경 상미분 방정식은 미분 방정식으로 표현되는 시스템 동역학 전체를 단일 신경망으로 근사하는 기법이다. 그러나 강체 동역학과 같이 시스템의 일부 물리 법칙이 이미 알려진 경우, 전체 동역학을 단일 신경망으로 근사하는 것은 모델에 불필요한 자유도를 부여하며 학습의 효율성을 저하시킬 수 있다. 결과적으로 식별 대상인 미지의 동역학 성분 학습에 사용되어야 할 데이터 정보와 연산 자원이 이미 알려진 물리 관계를 재학습하는 과정에 소모될 수 있다. 이는 학습의 수렴성을 저해하거나 비물리적인 해를 도출할 위험성을 내포한다.

        따라서 본 연구에서는 이러한 한계를 극복하고자, 알려진 물리 모델과 신경망을 결합한 동역학 기반 신경 상미분 방정식 기법을 제안한다. 제안하는 기법은 시스템의 알려진 동역학을 기저 모델로 활용하고, 신경망은 모델링 오차나 미지의 물리 현상을 보정하는 역할에만 집중하도록 구조화된다. 이와 같은 접근법은 직접 관측이 어려운 시스템의 내재적 파라미터 η를 추정하는 문제에 효과적으로 적용될 수 있다.

        미지의 파라미터 η를 입력으로 포함하는 알려진 동역학 모델 fdyn을 활용해, 가속도와 같이 측정 가능한 변수 ẋ으로 나타낼 수 있다. 이를 수식으로 표현하면 다음과 같다.
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        물리 지식을 동역학 모델의 구조에 명시적으로 통합함으로써, 신경망이 불필요한 관계를 재학습하는 과정을 방지하여 데이터 효율성을 제고하고 학습된 동역학의 물리적 타당성을 확보할 수 있다.

        이때, 미지의 파라미터 η는 상태 변수 z(t)를 입력으로 받는 신경망 fNN(z(t);Θ)으로 근사된다. 이 신경망을 알려진 동역학 모델 fdyn에 대입하면, 측정 가능한 변수 ẋ의 예측값인 ẋNN을 식 (26)과 같이 얻을 수 있다.
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        그러나 가속도와 같은 미분 상태량은 측정 센서의 특성상 높은 수준의 잡음이 포함되는 경우가 있다. 잡음이 포함된 데이터를 손실 함수의 최적화에 직접 사용할 경우 학습의 불안정성이 발생할 수 있다. 따라서, 본 연구에서는 이와 같은 학습의 불안정성을 보완하고자 적분 형태의 손실 함수를 도입한다. 식 (26)의 예측값 ẋNN을 특정 시간 구간에 대해 적분하여 상대적으로 잡음의 영향이 적은 상태량 xNN을 예측하고, 이를 실제 측정값 x와 비교하여 손실 함수를 구성한다.
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        본 연구에서는 다수의 비행 시계열 데이터로부터 학습용 구간을 무작위로 샘플링하여 신경망 학습에 활용한다. 전체 비행 데이터 집합을 {D1, D2, D3 ⋯ DM}으로 정의할 때, 각 비행 데이터 Dm은 시간에 따른 상태 및 관측 데이터의 연속적인 시계열로 구성된다. 학습 시에는 전체 비행 데이터에서 임의의 시간 구간을 N개 선택하며, 각 구간은 적분의 시작 시점 tk,0과 종료 시점 tk,1으로 정의된다. 신경망의 학습은 N개의 구간으로 구성된 미니 배치(mini-batch) 단위로 수행된다. 각 구간에서 모델의 예측 오차를 독립적으로 계산하고, 식 (28)과 같이 이들의 평균값을 최종 손실로 사용하여 가중치를 갱신한다. 또한, 제안된 적분 기반 손실 함수의 그래디언트 계산은 수반 민감도 분석을 활용하여 메모리 효율적으로 수행된다.

      

      
        3. 압력 중심 오차 추정
        3장 2절에서 제시한 동역학 기반 프레임워크를 적용하여, 본 절에서는 유도탄 공력 모델의 핵심 불확실성 요소인 압력 중심 오차를 추정하는 기법을 구체적으로 기술한다. 제안하는 접근법은 관측이 직접 계측되지 않는 압력 중심 오차를 신경망으로 모델링하고, 이를 강체 동역학 모델에 통합하는 것을 핵심으로 한다.

        본 연구에서는 사전에 구축한 공력 모델 중, 힘 공력 계수는 비교적 높은 신뢰도로 측정되었다고 가정한다. 이러한 가정하에, 모멘트 공력 계수의 오차를 유발하는 주요 원인은 압력 중심 예측의 불확실성으로 귀결된다. 따라서, 힘 공력 계수가 정확히 추정된 상태에서 압력 중심에 오차가 존재할 경우, 식 (13), (14)는 다음과 같이 정의된다.
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        이때, 아래첨자 True, Tab은 각각 실제 공력 모델, 압력 중심 오차가 반영되지 않아 예측 오차를 포함하는 사전 구축 공력 모델을 의미한다. 따라서, 모멘트 계수의 추정 오차를 압력 중심 오차 Δxcp를 추정하는 것으로 보정할 수 있다.

        압력 중심 오차는 고정된 상수가 아닌, 비행 상태 변수에 따라 변화하는 비선형 함수로 나타난다. 이에 본 연구에서는 압력 중심 오차 Δxcp를 비행 상태 변수 z(t)를 입력으로 가지는 신경망 fΔxcp(z(t);Θ)으로 근사한다. 이를 반영하여 식 (23), (24)는 다음과 같이 표현된다.
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        이렇게 추정된 모멘트 계수 CM,NN, CN,NN을 2.1절에서 정의한 동역학 모델에 대입하여 각가속도 예측값 q̇NN, ṙNN을 계산한다.
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        유도탄 비행 데이터를 통해 측정된 각속도 값과 비교하기 위해, 예측된 각가속도 추정값을 특정 시간 동안 적분하여 각속도 예측값 qNN, rNN을 계산한다.
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        압력 중심 오차는 동체의 피치 및 요 동역학에 상호 연관되어 영향을 미친다. 따라서, 단일 축의 데이터만을 사용하여 압력 중심 오차를 추정하는 것보다 두 축의 측정 데이터를 동시에 활용하여 추정하는 것이 모델의 정확성과 강건성을 향상시킨다. 이에 따라 최종 손실 함수는 각 축에서 계산된 손실 Lq, Lr의 합으로 정의되며, 다음과 같이 나타낼 수 있다.
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        신경망 학습은 식 (39)로 정의된 최종 손실 함수 L을 최소화하는 방향으로 진행된다. 이 과정을 통해 압력 중심 오차를 모델링하는 신경망을 최종적으로 추정한다. 본 논문에서 제안하는 전체 압력 중심 오차 추정 프레임워크는 그림 3에 제시하였다.

        
          
          

          Fig. 3. 
				
          

          
            Framework for center of pressure error estimation.
          
          

          

        

      

    

    

  
    
      IV. 시뮬레이션 및 분석
      
        1. 시뮬레이션 환경 설정
        제안하는 압력 중심 오차 추정 기법의 효용성 검증을 위한 비행 데이터 획득을 위해, 고충실도(high-fidelity)의 시뮬레이션 환경을 구축하였다. 시뮬레이션에 사용된 유도탄 모델은 참고문헌 [22]에 기술된 6-자유도 모델을 사용하였으며, 유도법칙으로는 비례항법유도(proportional navigation guidance, PNG)를 적용하였다. 또한, 자세 제어 알고리즘은 비선형 3 루프 제어기(nonlinear three-loop controller) [3]를 통합하여 실제 비행체 거동에 근접한 동적 응답을 재현하였다.

        시뮬레이션에서 참값으로 사용되는 공력 모델은 2.1.2절에서 기술된 구조를 따르며, 이스라엘의 대전차 유도탄 Spike-ER과 유사한 형상 정보를 바탕으로 공력 해석 프로그램 Missile DATCOM [23]을 이용해 공력 데이터를 산출하였다. 생성된 데이터베이스는 마하수 M∈[0.2,0.7], 공력 롤 각 ϕT = [0°,360°], 총받음각 αT = [0°,16°]의 비행 영역에서 정의된다. 실제 시뮬레이션에서는 이산 데이터 포인트 사이의 값을 선형 보간하여 사용하였다.

        압력 중심 오차 모델의 검증을 위해, 시뮬레이션 데이터 생성 과정에서 의도적으로 압력 중심 오차 모델을 임의로 모델링하여 유도탄 모델에 반영하였다. 이는 제안된 신경망 모델이 측정 가능한 비행 데이터만으로 압력 중심 오차를 추정하고, 이를 통해 모멘트 공력 계수를 보정할 수 있음을 검증하기 위함이다. 압력 중심 오차는 유도탄의 대칭형 형상을 고려하여, 마하수, 총받음각, 공력 롤 각을 입력 변수로 하는 함수 형태로 다음과 같이 나타낼 수 있다.
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        압력 중심 오차 모델을 구성하는 함수는 [caliber] 단위로 정의되며, 각 파라미터는 정상적인 비행 범위 내에서 설정하였다. 세부 파라미터 값은 표 1에 제시하였다.

        
          Table 1. 
				
          

          
            Parameter of center of pressure error model.
          
          

        

        
          
            
              	Parameter
              	Value
            

          
          
            	
              a
              0
            
            	0.15
          

          
            	
              a
              1
            
            	-0.07
          

          
            	
              a
              2
            
            	-0.2
          

          
            	
              a
              3
            
            	0.1
          

        

        

        구축된 압력 중심 오차 모델을 적용하여, 발사점으로부터 4km 전방에 위치한 지상 고정 표적을 타격하는 교전 시나리오를 구성하였다. 본 시나리오를 통해 식별 및 학습에 활용할 비행 데이터를 생성하였으며, 데이터는 유도탄의 초기 엔진 연소 단계 종료 후 14초의 비행시간 동안 100Hz의 샘플링 주기로 수집되었다. 비행 데이터의 다양성 확보를 위해 유도탄의 초기 발사 각도를 무작위로 지정하여 총 35회의 시뮬레이션 데이터를 생성하였다. 이 중 30개의 비행 데이터를 무작위로 선정하여 학습용으로 사용하였으며, 나머지 5개는 모델의 일반화 성능을 평가하기 위한 검증용 데이터로 활용하였다.

        모든 시뮬레이션 및 학습 과정은 Intel Core i7-14700K CPU, 64GB RAM, NVIDIA GeForce RTX 4060 GPU로 구성된 워크스테이션에서 수행되었다. 개발 환경은 Python 프로그래밍 언어를 기반으로 하였으며, 신경망 학습에는 PyTorch 라이브러리[24]를 사용하였다.

      

      
        2. 신경망 학습 조건
        압력 중심 오차를 추정하기 위하여 다층 퍼셉트론 구조의 신경망을 설계하였다. 신경망의 입력 변수는 식 (31)에서 모델링한 압력 중심 모델과 동일하게 마하수, 총받음각, 공력 롤 각으로 구성하였다. 모델은 4개의 은닉층으로 이루어져 있으며, 각 은닉층은 64개의 뉴런을 포함한다. 각 뉴런의 활성화 함수로는 ReLU (Rectified Linear Unit)를 적용하여 비선형성을 확보하였으며, 최종 출력은 단일 스칼라값인 압력 중심 오차로 설정하였다. 또한, 입력 변수 간의 스케일 차이로 발생할 수 있는 학습 불안정성을 완화하고 수렴 속도를 향상시키기 위해, 모든 입력 데이터에 대해 정규화를 수행하였다. 학습에 활용된 신경망의 전체적인 구조는 그림 4에 도식화하였다.

        
          
          

          Fig. 4. 
				
          

          
            Neural network architecture of the proposed algorithm.
          
          

          

        

        적분 손실 함수를 계산하는 과정에서 신경망의 출력값을 이용하여 비행 데이터와 동일한 샘플링 주기로 수치 적분을 수행하였으며, 적분 계산에는 4차 룽게쿠타(runge-kutta 4th order, RK4) 기법을 적용하였다. 역전파 과정에서는 메모리 효율성을 향상시키기 위해 torchdiffeq 라이브러리[25]를 활용한 수반 민감도 분석을 이용하여 그래디언트를 계산하였다.

        전체 비행 데이터에 포함된 동적 정보를 안정적이고 효율적으로 학습하기 위해 커리큘럼 학습 전략을 적용하였다. 학습 초반에는 짧은 시간 구간을 사용하여 모델이 국소적인 동특성과 전체적인 추세를 빠르게 학습하도록 유도하고, 이후 특정 에포크(epoch)마다 학습 구간의 길이를 점진적으로 확장하였다. 이를 통해 최종적으로 긴 시간 구간에서도 높은 예측 정밀도를 확보할 수 있도록 설계하였다.

        신경망의 수렴성을 향상시키기 위해 학습률 스케줄러를 도입하였으며, 일정 에포크 동안 손실 함수의 개선이 나타나지 않을 경우 학습률을 감소시켜 안정적인 수렴을 유도하였다. 또한, 경사도 폭주 현상을 방지하기 위해 그래디언트 노름(norm)을 최댓값으로 제한하여 학습 안정성을 확보하였다. 학습에 사용된 하이퍼파라미터는 표 2에서 확인할 수 있다.

        
          Table 2. 
				
          

          
            Network hyperparameter.
          
          

        

        
          
            
              	Parameter
              	Value
            

          
          
            	Optimizer
            	Adam
          

          
            	Initial Learning Rate
            	0.003
          

          
            	Learning Rate Decay Interval [epoch]
            	10
          

          
            	Decay Factor
            	0.9
          

          
            	Initial Batch Time [s]
            	0.1
          

          
            	Batch Increase Time [s]
            	0.3
          

          
            	Batch Length Update Interval [epoch]
            	250
          

          
            	Total Epochs
            	1000
          

          
            	Batch per Epoch
            	100
          

          
            	Network Update Batch Size
            	10
          

          
            	Max Gradient Norm
            	1.0
          

        

        

      

      
        3. 압력 중심 오차 추정 결과
        5개의 비행 시계열 데이터를 이용해 학습을 진행한 결과 그림 5에 도시된 바와 같이 손실 함수는 약 500 에포크 내에 안정적으로 수렴하였으며, 최종 손실값은 2.7499 × 10-6에 도달하였다. 이러한 결과는 제안된 학습 기법이 압력 중심 오차를 안정적으로 추정할 수 있음을 시사한다. 손실 함수의 수렴 과정에서 커리큘럼 학습의 영향으로 주기적인 손실값의 급등 현상이 관찰되었다. 이는 학습이 진행됨에 따라 적분 구간의 길이를 점진적으로 증가시킴으로써, 더 긴 시간 구간에 대한 오차가 일시적으로 반영되었기 때문으로 해석된다. 이후 손실값이 재수렴하는 양상은 커리큘럼 학습으로 인해 발생한 일시적 오차 증가가 학습의 진행과 함께 완화되었음을 보여준다.

        
          
          

          Fig. 5. 
				
          

          
            Loss variation over training epochs.
          
          

          

        

        학습 데이터에 대한 학습된 신경망의 압력 중심 오차 추정 성능을 분석한 결과는 그림 6에서 확인할 수 있다. 그림 6 (a)에서 볼 수 있듯, 학습된 신경망은 전체 비행 구간에 걸쳐 압력 중심 오차를 높은 정밀도로 추종하였다. 전체 시계열에 대한 평균 제곱근 오차(RMSE)는 0.0102, 최대 오차는 0.0232로, 제안하는 기법이 비행 데이터로부터 압력 중심 오차를 정밀하게 식별하는 것이 가능함을 보인다. 다만 시계열 데이터의 초기와 최종 부분인 경계 영역에 대해서는 추정 오차가 다소 증가하는 경향이 확인되었다. 이와 같은 현상은 훈련에 사용된 무작위 구간 샘플링 방식의 내재적 한계에 기인한 것으로 분석된다. 시계열 데이터의 중앙 영역에 위치한 샘플들은 무작위로 추출된 배치의 시작, 중간, 끝 등 다양한 부분으로 샘플링 될 확률이 높다. 하지만 시계열 데이터의 양 끝단은 학습 배치의 시작 또는 끝부분으로만 샘플링될 수 있어 포함되는 빈도가 상대적으로 낮다. 이러한 샘플링 빈도의 불균형으로 인해 경계 영역에서 과소적합 현상이 발생한 것으로 분석된다.

        
          
          

          Fig. 6. 
				
          

          
            Δxcp and CM, CN estimation result.
          
          

          

        

        제안하는 기법은 학습이 수렴한 이후, 학습 데이터에서 경험한 운용 조건에 대해서는 압력 중심 오차를 안정적으로 추정할 수 있다. 그러나 제안하는 기법의 실질적 효용성을 평가하기 위해서는, 학습에 포함되지 않은 일반적인 비행 궤적에서도 추정 성능이 유지되는지 확인할 필요가 있다. 전체적인 추정 성능은 학습 데이터의 양과 다양성에 직접적으로 영향을 받기 때문에, 본 연구에서는 학습 데이터의 개수를 단계적으로 증가시키며 추정 성능의 변화를 분석하였다. 이를 통해 경험하지 못한 운용 조건에서의 추정 정확도를 검증하고, 제안된 기법이 전반적인 비행 조건에서 성능 개선을 제공할 수 있는지를 검증하고자 한다. 이를 위해 학습에 사용되는 비행 데이터를 1개와 5개부터 30개까지로 5개 단위로 증가시키며 학습을 수행하였다. 데이터양의 변화가 성능에 미치는 영향을 명확히 분석하기 위해, 데이터셋의 수를 제외한 신경망 구조 및 학습률 등 모든 하이퍼파라미터는 동일하게 유지하였다. 각 모델의 일반화 성능은 학습에 사용되지 않은 별도의 비행 데이터 5개로 구성된 검증 데이터셋에 대한 평균 제곱근 오차와 오차 분포의 3-시그마 (3σ) 값을 활용하여 평가하였다.

        그림 7에서 확인할 수 있듯이, 소수의 데이터셋을 활용해 학습한 모델은 상대적으로 높은 오차를 보이는 것을 알 수 있다. 그러나, 데이터셋의 수가 10개까지 증가함에 따라 검증 오차가 급격히 감소하며 성능이 개선되었다. 이후 데이터셋의 수가 증가하면서 오차는 점근적으로 수렴하였으며, 20개 이상의 데이터를 사용했을 때부터 매우 낮은 수준의 안정적인 오차를 유지하였다. 이러한 수렴 양상은 그림 8에서도 확인할 수 있다. 학습 데이터가 부족할 경우, 모델은 압력 중심 오차를 정확히 추정하지 못하여 높은 오차를 보였다. 그러나 데이터셋 수가 증가함에 따라 압력 중심 오차 추정의 정확도가 향상되고, 결과적으로 모멘트 공력 계수 보정 성능 또한 크게 개선되었다. 이를 통해 제안된 모델이 특정 비행 궤적에서의 압력 중심 오차만을 추정하는 과적합 없이, 비행 데이터에 내재된 오차 모델의 경향성을 학습하여 효과적인 일반화 성능을 달성하였음을 알 수 있다.

        
          
          

          Fig. 7. 
				
          

          
            Results of RMSE and 3σ Analysis.
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 8. 
				
          

          
            Estimated center of pressure error and corrected aerodynamic coefficients.
          
          

          

        

        이러한 일반화 성능은 그림 9에서 명확히 확인할 수 있다. 그림 9는 학습에 사용된 10개의 비행 데이터와 검증에 사용된 5개의 비행 데이터의 분포를 나타낸 결과로, 두 데이터셋이 마하수, 총받음각, 공력 롤 각으로 구성된 3차원 입력 공간 내에서 서로 중첩되지 않는 영역을 포함하고 있음을 보여준다. 한편, 그림 7과 8에서 확인된 낮은 검증 오차는 제안된 모델이 비중첩 영역에서도 안정적인 추정 성능을 유지함을 의미한다. 이는 곧 신경망이 특정 궤적상의 데이터에만 의존하지 않고, 입력 변수 간의 전반적인 관계를 학습하여 오차 모델의 경향성을 효과적으로 학습하였음을 시사한다.

        
          
          

          Fig. 9. 
				
          

          
            State-space trajectory of the tareined flight data.
          
          

          

        

        학습된 신경망의 공간적 일반화 성능을 시각적으로 검증하고 전역적인 예측 양상을 분석하기 위해, 비행 데이터가 분포하는 전반적 영역에 대해 3차원 시각화를 수행하였다. 전반적인 비행 데이터가 분포하는 영역인 마하수 0.4~0.7, 공력 롤 각 30°~60° 구간에 대해 총받음각이 1°, 2°, 3°, 4°인 조건에서 10개의 비행 데이터를 활용해 학습된 모델의 예측 결과를 그림 10~13에 도시하였다. 각 조건에 대해 신경망의 예측값을 3차원 곡면 형태로 시각화하고, 이에 대한 오차 분포를 열지도(heatmap)로 함께 도시하여 모델의 공간적 보간 특성과 예측 정확도를 종합적으로 평가하였다. 또한, 학습 데이터가 존재하지 않는 영역에서의 일반화 성능을 평가하기 위해, 총받음각이 5° 및 10°인 경우에 대해서도 동일한 절차로 검증을 수행하였다. 이때 학습에 사용된 비행 데이터의 최대 총받음각은 4.112°로, 5° 이상의 구간은 훈련 데이터에 포함되지 않은 외삽 영역이다.

        
          
          

          Fig. 10. 
				
          

          
            3D visualization of the center of pressure error model at 1° total angle of attack.
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 11. 
				
          

          
            3D visualization of the center of pressure error model at 2° total angle of attack.
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 12. 
				
          

          
            3D visualization of the center of pressure error model at 3° total angle of attack.
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 13. 
				
          

          
            3D visualization of the center of pressure error model at 2° total angle of attack.
          
          

          

        

        그림 10~13 (a)에서 나타난 바와 같이, 학습된 신경망 모델은 마하수 증가에 따른 선형적인 변화와 공력 롤 각에 따른 비선형적 분포를 정밀하게 재현하였다. 이어서 그림 10~13 (b)에 제시된 오차 열지도에서도 볼 수 있듯이, 제안된 모델은 비행 영역 전반에서 실제 값과의 차이를 매우 낮은 수준으로 유지하였다. 특히 훈련 데이터가 존재하지 않는 경계 영역에서도 불연속적 발산이나 비물리적 진동 없이 매끄럽고 연속적인 곡면을 형성하였다. 앞서 제시된 시각적 특성을 정량적 지표를 통해 평가하기 위해, 각 총 받음각 조건 별 예측 오차의 주요 통계적 지표를 표 3에 요약하였다. 표 3에 제시된 바와 같이, 학습 데이터가 존재하는 1~4° 구간의 평균 제곱근 오차는 10-3 수준으로 낮게 나타났으며, 평균 오차 또한 10-4 ∼ 10-3 정도를 유지하여 모델이 편향 없이 안정적으로 학습되었음을 확인하였다. 이는 신경망이 단순히 학습 데이터를 암기한 것이 아니라 입력 변수 간의 복잡한 비선형 상호작용과 전역적 경향을 효과적으로 학습하였음을 의미한다.

        
          Table 3. 
				
          

          
            Performance metrics for center of pressure error with respect to total angle of attack.
          
          

        

        
          
            
              	
                αT
              
              	평균 오차
              	평균 제곱근 오차
              	최대 절대 오차
            

          
          
            	1 [deg]
            	0.00575
            	0.00818
            	0.03241
          

          
            	2 [deg]
            	0.00704
            	0.00979
            	0.03336
          

          
            	3 [deg]
            	0.00737
            	0.01296
            	0.04500
          

          
            	4 [deg]
            	0.01582
            	0.02439
            	0.07150
          

          
            	5 [deg]
            	0.03898
            	0.04840
            	0.12395
          

          
            	10 [deg]
            	0.21387
            	0.21811
            	0.32591
          

        

        

        다만, 그림 13의 열지도와 표 3에 나타난 바와 같이, 총 받음각이 4°인 조건에서 마하수와 공력 롤 각의 크기가 감소할수록 예측 오차가 감소하는 경향이 관찰되었다. 실제로 총 받음각 3.5~4.5° 구간의 데이터 분포를 분석한 결과, 전체 1,453개 데이터 포인트 중, 마하수가 0.5 이하이면서 공력 롤 각이 45° 이하 조건을 동시에 만족하는 데이터는 20개로 전체 대비 매우 희소함을 확인하였다. 이러한 데이터 분포 특성으로 인해, 해당 구간에서 모델의 보정 및 데이터 예측 정확도가 일부 감소한 것으로 분석된다. 그럼에도 비행 데이터가 존재하는 전체 영역에서 모델이 전반적으로 안정적인 정확도를 유지하였다는 점은 제안된 학습 기법이 물리적 일관성을 유지하면서도 데이터 효율적인 학습을 달성하였음을 보여준다.

        한편, 그림 14와 15를 통해 알 수 있듯이, 총받음각이 5° 및 10°인 영역에서는 예측 성능이 다소 저하되는 현상이 확인되었다. 이는 학습 데이터가 존재하지 않는 외삽 구간이기 때문이며, 특히 10° 조건에서는 주변 데이터조차 부재하여 예측 성능이 거의 소실되는 것을 확인할 수 있었다. 그럼에도 5° 부근에서는 압력 중심 오차의 전반적인 형태가 일정 부분 유지되었다는 점은, 신경망이 인접 구간의 비선형 경향성을 기반으로 공간적 보간과 제한적 외삽을 수행한 결과로 해석된다. 이러한 결과는 학습 데이터가 제한적임에도 모델이 전역적인 동역학적 경향을 일정 수준 파악하고 있음을 시사한다. 즉, 비행 데이터가 존재하지 않는 구간에서도 예측 오차의 과도한 발산이 발생하지 않으며, 데이터가 존재하는 영역에 근접할수록 해당 구간의 경향성을 더욱 충실히 추종하는 특성을 나타냄을 확인할 수 있다.

        
          
          

          Fig. 14. 
				
          

          
            3D visualization of the center of pressure error model at 5° total angle of attack.
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 15. 
				
          

          
            3D visualization of the center of pressure error model at 10° total angle of attack.
          
          

          

        

        이와 같은 결과는 제안하는 기법이 입력 공간 내의 데이터 분포와 모델의 경향성 사이의 관계를 효과적으로 학습하고 있음을 시사한다. 특히 제안된 학습 기법은 동역학 식의 일부인 압력 중심 오차를 직접 학습 및 추정하는 구조를 갖기 때문에, 주어진 비행 데이터로부터 해당 변수에 대한 정보를 보다 효율적으로 추출할 수 있었다. 이러한 특성은 단순한 블랙박스 회귀 모델에 비해 데이터 효율적인 학습을 가능하게 하였으며, 결과적으로 제안된 기법의 일반화 성능 향상에 일정 부분 기여한 것으로 분석된다.

      

    

    

  
    
      V. 결론
      본 연구에서는 유도탄의 비행 시험 데이터로부터 압력 중심 오차를 추정하는 알고리즘을 제안하였다. 적은 데이터로부터 효과적인 추정 성능을 확보하기 위하여 비행 데이터에 포함된 시계열 특성과 강체 동역학을 함께 활용할 수 있는 동역학 기반 신경 상미분 방정식 프레임워크를 제안하였다. 제안하는 기법을 통해 전체 동역학을 신경망으로 근사하는 대신 불확실성이 높은 압력 중심 오차만을 신경망으로 모델링하여, 데이터에 내재된 물리 정보와 동적 특성을 최대한 활용하도록 설계하였다. 시뮬레이션을 통한 검증 결과, 제안된 모델은 비행 데이터로부터 사전 정의된 비선형 압력 중심 오차를 높은 정밀도로 성공적으로 식별하였다. 또한, 훈련 데이터셋의 규모를 늘려감에 따라 추정 성능이 점근적으로 수렴하는 것을 확인하여, 모델이 일반화 성능을 확보했음을 입증하였다. 특히, 희소한 비행 데이터 사이의 비관측 영역에 대해서도 물리적으로 타당한 곡면을 생성하며 매끄럽게 보간하는 능력을 보여주었다. 이는 본 기법이 단순한 데이터 암기를 넘어, 공력 모델의 내재적인 비선형 관계를 학습했음을 시사한다. 다만, 비행 데이터의 시작과 끝부분에 해당하는 비행 영역에 대해서는 추정 성능이 다소 감소하는 현상을 관찰되었기 때문에 이 영역에 대한 추정 성능을 확보할 수 있는 기법에 관한 연구가 추가적으로 필요하다.
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(b) Comparison of ground truth and model prediction.
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(b) Comparison of ground truth and model prediction.
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(b) Comparison of ground truth and model prediction.
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(b) Comparison of ground truth and model prediction.
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(b) Comparison of ground truth and model prediction.
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