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            Abstract
          
        

        
          본문은 탑재체의 축소형 모델인 경량형 수신기를 활용하여 비행 종료 시스템의 성능 검증 방법을 제시한다. 먼저, 원거리 다수 비행체 비행 종료 임무를 수행하기 위해 송신소가 충분한 안테나 이득과 출력을 확보하고 있는지 확인한다. 상용 드론에 수신기를 부착하고 원거리 수신 세기를 확인하는 것은 드론 조종 거리 제한 등 현실적 어려움이 있다. 이때, 원거리의 비행 구도를 근거리에서 모사하고 수신 세기를 측정함으로써 비행 전체 구간에 대해 비행 종료 가능함을 확인한다. 다음으로, 경량형 수신기를 활용해 송신소의 안테나 빔 패턴 측정 방법을 제안한다. 드론에 경량형 수신기를 부착하고 정지 비행한다. 이때, 송신 안테나를 빔 조향하고 경량형 수신기의 수신 세기를 바탕으로 안테나 빔 패턴을 확인한다. 마지막으로, 동일 비행 시험에서 다수 비행 종료 송신 시스템 운용할 때, 간섭이 발생하는 조건을 확인하고 적절한 운용 방안을 제시한다.

        

        
          
            초록
          
        

        
          This paper presents a performance verification method for Flight Termination Systems (FTS) using a lightweight receiver, which is a reduced-scale model of the actual payload. First, verify that the antenna gain and output power of the flight termination command station are sufficient to conduct long-range, multi-vehicle flight tests. Measuring long-range signal strength with a commercial drone is difficult in practice because of the drone's limited control range. By simulating long-distance flight profiles at a shorter range and measuring the signal strength, we verify the feasibility of completing the entire flight mission. Next, a method to measure the transmitter's antenna beam pattern using a lightweight receiver is presented. A lightweight receiver is mounted on a drone, which then performs a stationary hover. In this process, the transmitting antenna performs beam steering, and the antenna beam pattern is verified based on the received signal strength of the lightweight receiver. Finally, we identify the conditions under which interference occurs when operating multiple flight termination transmission systems during the same flight test and propose appropriate operational strategies based on the results.
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      Ⅰ. 서 론
      비행 종료 시스템은 비행체가 정해진 경로를 벗어나 비행하는 경우, 해당 비행체를 폭파하는 것을 말한다. 비행 종료 시스템은 비행 종료 명령을 송신하는 지상국과 해당 명령을 수신하여 폭파 임무를 수행하는 탑재체로 구성한다. 비행 종료 임무를 원활히 수행하기 위해서는 탑재체 최저 수신 감도 이상의 신호가 전달되어야 한다. 또한, 목표한 비행체를 적시에 폭파하기 위해 지상국과 탑재체 간 정해진 명령 방식을 준수해야 한다.

      최근 다수 비행체 동시 운용 시 정해진 경로를 따르지 않는 비정상 비행체를 선별적으로 비행 종료하는 기술의 필요성이 증가하고 있다. 하나의 주파수를 사용하되 비행체 각각을 동시 혹은 다른 시점에 비행 종료하는 기술 등을 개발하고 있다. 이러한 기술을 적용한 비행 종료 시스템을 Enhanced Flight Termination System으로 부른다. 그 표준이 미국 Range Commanders Council 소속의 Inter Range Instrumentation Group에 의해 만들어졌으며, 관련 기술을 지속해서 개발하고 있다[1]-[4].

      다수 비행체 비행 구도를 모사하기 위해 경량형 수신기를 활용한다. 그 형상은 그림 1과 같다. 경량형 수신기는 탑재체 일부 기능을 구현한 장비이다. 탑재체는 비행체 정보를 지상으로 송신하는 텔레메트리와 비행 종료를 위한 UHF 대역의 수신기 등으로 구성한다. 경량형 수신기는 이러한 구성품 중 비행 종료 시스템의 성능을 검증하기 위해 일부 기능만을 모사한 장비이다. 비행 종료 시스템의 성능을 검증하기 위해, 모든 구성품을 포함한 실제 탑재체를 이용하는 것은 다음과 같은 한계가 있다. 유선의 시스템은 통신 점검을 수행할 때 상시 전원을 사용하기 때문에 설치 위치가 제한된다. 또한, 탑재체와 상시 전원 간 유선으로 연결되기 때문에 수신기의 이동을 모사할 수 없다는 단점이 있다. 이처럼 수신기 설치 위치의 제약을 해소하고, 수신기의 이동을 모사하기 위해 경량형 수신기가 필요한 것이다. 또한, 경량형 수신기는 배터리가 내장되어 있으므로 일정 시간 무선 운용이 가능하다.

      
        
        

        Fig. 1. 
				
        

        
          Lightweight receiver
        
        

        

      

      경량형 수신기를 이용하여 다수 비행체 동시 운용 시 비행 종료 시스템 성능 검증 방안은 다음과 같다. 먼저, 다수 비행체 비행 구도에 대한 계측 장비의 비행 기록 획득 방식을 바탕으로 비행 안전 판단 기준을 제시한다. 다음으로, 경량형 수신기와 드론을 활용하여 비행 종료 송신 시스템의 안테나 성능을 확인한다. 마지막으로, 근거리 명령 동기화 시험과 동시 운용 안정성 확인 시험을 통해 동일 비행 시험 내 다수 송신소를 이용할 경우, 그 운용 방식에 있어 주의해야 할 점에 대해 제시한다.

    

    

  
    
      Ⅱ. 시험 계획 및 측정
      
        2.1 계측 장비의 비행 기록 획득 방식을 이용한 비행 안전 판단 기준 제시
        다수 비행체를 선별적으로 비행 종료하는 경우 판단 기준이 필요하다. 비행 시험 시 비행 기록의 누락을 방지하기 위해 텔레메트리, 레이다 계측 자원을 동일 시험에서 활용한다. 이때, 각 장비의 비행 기록 획득 방식을 비교하여 비행 안전 판단 기준을 제시한다. 시뮬레이션으로 도출한 비행경로와 탄착 영역을 대신하여, 계측 자원의 비행 기록 획득 방식을 통해 그 근거를 마련할 수 있다.

        비행 시험에서 비행 기록을 획득하기 위해 텔레메트리와 레이다를 활용한다. 텔레메트리는 탑재체가 지상국으로 보내온 신호를 이용하여 비행 정보를 획득하는 시스템이다. 레이다는 표적이 반사한 신호를 처리하여 비행경로를 추적하는 시스템이다. 다수 비행체가 동시 운용되는 경우, 각각의 비행체에 텔레메트리가 있고, 하나의 비행체가 다른 비행체의 정보를 취합하여 비행 정보를 지상국으로 송신한다. 이때, 비행체의 협소한 공간은 비행체 간 통신을 위한 부품의 설치를 제한한다. 이러한 물리적 공간의 협소함은 비행체 간 통신 가능 거리를 한정하며 비행 안전 판단 기준이 된다.

        비행 안전 판단을 위해서 전 비행 구간의 연속적인 비행 기록이 필요하다. 그림 2와 같이 레이다의 경우 오경보율을 포함한 수단으로써 추적 오류가 발생한다. 즉, 비행 전체 구간에 대한 연속적인 비행 기록 획득이 어렵다는 것이다. 따라서, 레이다는 비행 기록 획득 및 비행 안전 판단을 위한 보조적 수단이다.

        
          
          

          Fig. 2. 
				
          

          
            Comparison of flight data acquisition between telemetry and radar
          
          

          

        

        원거리의 다수 비행체 간 통신 가능 거리를 기준으로 비행 종료 성능을 검증하는 것은 현실적인 어려움이 있다. 원거리에서 다수 비행체를 모사하기 위해 상용 드론을 이용하는데, 조종이 가능한 거리의 한계가 있다. 이때, 근거리에서 원거리 비행 구도를 모사하여 성능 검증을 수행한다.

        근거리 시험법의 시험 과정은 다음과 같다. 먼저, 비행체 간 통신 가능 거리를 기준으로 다수 비행체 비행 구도에 대한 worst case를 도출한다. 다음으로 상기 비행 구도(원거리)의 각 위치에서 수신 세기를 계산한다. 마지막으로, 근거리 수신 세기를 바탕으로 원거리 수신 세기를 확보할 수 있는지 확인한다.

        그림 3의 비행 구도에서 각각의 비행체에 대한 수신 세기를 계산하면 다음과 같다. 식 (1)은 안테나 공학 분야에서 수신 세기 계산 시 일반적으로 이용하는 수식이다[5]. 여기서, prx는 수신 세기, λ는 파장, l은 송신기와 수신기 간 거리이다. Gtx는 송신 안테나 이득, Grx는 수신 안테나 이득, Ptx는 송신기 출력이다. 상기 파라미터에 해당하는 구체적인 수치는 표 1과 같다.
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          Fig. 3. 
				
          

          
            Planed flight compliance check according to inter-vehicle communication distance
          
          

          

        

        
          Table 1. 
				
          

          
            Specification of transmitter & receiver
          
          

        

        
          
            
              	Parameter
              	Value
            

          
          
            	Frequency
            	UHF band
          

          
            	Range(l)
            	100 km ~ 1000 km
          

          
            	
              Gtx
            
            	16.07 dB
          

          
            	
              Grx
            
            	−15 dB
          

          
            	
              Ptx
            
            	60 dBm
          

          
            	
              Prx
            
            	−108 dBm
          

        

        

        비행 종료 송수신 시스템 간 데이터 링크 상태를 직관적으로 확인하기 위해 [V] 단위 수신 세기를 사용한다. [dBm] 단위 수신 세기와 [V] 단위 수신 세기 간 환산식은 식 (2)와 같다. 만약, 수신 세기가 –108[dBm] 라면, 0.5[V]를 통제원 PC 화면에 표시한다. [dBm] 단위 수신 세기가 1dB 증가할 때, [V] 단위 수신 세기는 0.05[V] 증가한다.

        그림 4는 다수 비행체 비행 시나리오를 바탕으로 근거리와 원거리에서 수신 세기를 [V] 단위로 계산한 결과이다. 근거리의 A, B 지점에서 계산값 이상의 신호를 수신한다면, 원거리의 C, D, E, F 지점에서 역시 계산값 이상의 신호를 수신할 수 있음을 가정한 것이다.

        
          
          

          Fig. 4. 
				
          

          
            Received power calculation result according to flight scenario
          
          

          

        

        실측 결과는 다음과 같다. 먼저, 근거리에서 수신 세기를 측정하기 위한 경량형 수신기의 설치 환경은 그림 5와 같다. 비행 시험 시 안정적으로 비행 종료 임무를 수행하기 위해서 탑재체 내 비행 종료 시스템 수신기는 일정 세기 이상의 신호를 수신하여야 한다. 최저 수신 세기보다 낮은 신호를 수신할 경우, 그림 6과 같이 송신기와 수신기 간 데이터 링크의 동기 이탈 현상이 발생한다. 해당 그림의 가로는 데이터를 저장하는 시간을 의미한다. 상태 1은 동기가 유지되는 것을 나타내며, 상태 0은 송신기와 수신기 간 동기 이탈이 발생하여 지령을 전달할 수 없는 상태를 의미한다. 이러한 이탈 현상을 지속할 경우, 자동 폭파 기능이 활성화되어 의도하지 않은 때에 비행체가 자체적으로 비행을 종료한다. 즉, 탑재체가 기준값 이하의 크기를 갖는 신호를 수신할 경우, 송수신기 간 데이터 링크가 끊어지며, 통제원이 의도한 때에 비행 종료할 수 없다.

        
          
          

          Fig. 5. 
				
          

          
            Small-scale test set-up
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 6. 
				
          

          
            Data link status
          
          

          

        

        그림 7은 그림 4의 A 지점에서 시간에 따른 수신 세기를 저장한 결과이다. 수신기는 약 3.51[V] 수신한다. 원거리의 비행체 간 통신이 가능한 최대 거리를 고려하여 근거리의 A 지점에서 수신 세기를 측정한 것이다. 송신소로부터 A 지점까지 거리와 송신소로부터 B 지점까지 거리의 경로 차는 작다. 따라서, B 지점의 수신 세기는 A 지점의 수신 세기에 근접한다. B 지점의 계산값(3.5786[V])과 측정값(3.51[V])을 비교하면, 약 1.3720dB의 손실이 발생한다. 이러한 손실을 모든 측정점에 반영하여 수신 세기를 현실화하면 그림 8과 같다. 수신기는 비행 종료가 가능한 최저 수신 세기를 로트별로 0.4[V]~0.5[V](-110dBm~-108dBm) 범위 내 형성한다. 그림 8의 손실을 반영한 수신 세기 계산값과 비행 종료 가능한 최저 수신 세기를 비교하였을 때, 모든 지점에서 비행 종료 가능하다.

        
          
          

          Fig. 7. 
				
          

          
            Observing point A received power measurement result
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 8. 
				
          

          
            Received power measurement result according to flight scenario
          
          

          

        

      

      
        2.2 드론을 이용한 비행 종료 송신시스템 안테나 빔 패턴 측정 방법
        비행체가 근거리에서 넓은 영역을 비행하는 경우, 모든 비행 구간 안정적인 비행 종료 명령을 송신하기 위해 넓은 빔 폭을 갖는 안테나를 사용한다. 한편, 원거리 비행체에 대해 충분한 수신 세기를 확보하기 위해 상대적으로 빔 폭이 좁은 고이득 안테나를 사용한다.

        안테나의 빔 패턴을 측정하는 방법은 3개의 안테나를 이용한 방법이 있다[6]. 또한, 실험실 규모에서 측정하기 어려운 배열안테나의 경우 근접 전계를 측정하고, 원 전계로 변환하는 과정을 통해 빔 패턴을 확인한다[7]-[9].

        이번 절에서는 경량형 수신기와 드론을 활용하여 비행 종료 송신 시스템의 안테나 빔 패턴 측정 방법을 제시한다. 그림 9는 경량형 수신기와 드론을 결합한 형상을 보여준다.

        
          
          

          Fig. 9. 
				
          

          
            Verification receiver attached to the drone
          
          

          

        

        이러한 드론에 부착한 경량형 수신기를 활용하여 안테나 빔 패턴을 측정하는 방법은 다음과 같다. 먼저, far-field 조건을 만족하는 거리에 드론을 위치시킨다. 그 이후, 송신 안테나의 고각 0도의 높이에 드론을 위치하고 정지 비행한다. 다음으로, 송신 안테나를 방위각 방향으로 빔 조향한다. 마지막으로, 경량형 수신기의 수신 세기를 안테나 이득으로 변환한 후 빔 패턴을 확인한다. 이러한 과정을 순서도로 나타내면, 그림 10과 같다.

        
          
          

          Fig. 10. 
				
          

          
            ADC beam pattern signal conditioning
          
          

          

        

        경량형 수신기의 수신 세기를 안테나 이득으로 변환하는 과정을 수식으로 나타내면 식 (3)과 같다. 빔 조향 각도에 따른 수신 세기를 정면 조향 시 수신 세기로 정규화하여 빔 패턴을 구한다. 여기서, Prx(θ)는 빔 조향에 따른 수신 세기이며, Prx(θ = 0°)는 정면 조향 시 수신 세기를 나타낸다. Gtx(θ)는 빔 조향에 따른 송신 안테나 이득을 나타내며, Gtx(θ = 0°)는 정면 조향 시 송신 안테나 이득을 의미한다. Grx는 수신 안테나 이득이며, Ptx는 송신기 출력이다. 정면 조향 시와 빔 조향 시의 자유 공간 손실은 동일하다.
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        넓은 빔 안테나의 방위각 방향 빔 패턴 측정 결과는 그림 11과 같다. 그림 11은 수신기가 아날로그 수신 세기를 이산값으로 변환한 결과이다. 여기서, x축은 수신기가 수신 세기를 일정한 시간 간격으로 샘플링한 것을 나타내며, 그 시간은 0.02초이다. 그림 12는 빔 조향 각도에 따라 일정 시간 동안 저장한 이산값의 평균을 구하고, [dBm] 단위로 변환한 결과이다. 좁은 빔 안테나의 방위각 방향 빔 패턴 측정 결과는 그림 13과 같다. 그림 14는 신호 컨디셔닝 과정을 거쳐 [dBm] 단위로 변환한 것이다. 그림 13과 그림 14 모두 정면 조향 시 안테나 이득으로 정규화하였다.

        
          
          

          Fig. 11. 
				
          

          
            ADC beam pattern(wide beam)
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 12. 
				
          

          
            ADC beam pattern signal conditioning(wide beam)
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 13. 
				
          

          
            ADC beam pattern(narrow beam)
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 14. 
				
          

          
            ADC beam pattern signal conditioning(narrow beam)
          
          

          

        

        이러한 빔 패턴 측정 방법은 재현성이 높다. 초기 시험 환경과 동일하도록 드론을 정지 비행하고, 피측정 안테나를 빔 조향하는 것이 용이하기 때문이다. 이러한 높은 재현성은 피측정 안테나의 성능 열화를 정량적으로 확인하는 데 이용한다. 초기 측정 결과와 후속 측정 결과를 연속하여 비교함으로써 피측정 안테나의 시간에 따른 이득, side lobe level 등의 변화를 확인한다. 이 방법은 피측정 안테나의 수명을 예측하고, 고장 진단 방법으로 활용할 수 있다.

      

      
        2.3 두 신호원에 따른 간섭 영향성 확인 시험
        비행 시험 시 비행체는 화염을 발생한다. 주파수 대역에 따라 전파 도달을 방해하는 화염 각이 달라진다. 문헌에 의하면 UHF 대역의 경우 입사각이 약 23도 이하일 때, 비행체의 화염이 전파 도달을 방해한다[10]. 비행 시험 시 화염에 의한 전파 도달 음영 구역을 회피하기 위해 여러 계측 자원을 다른 장소에서 동시 운용한다. 하나의 계측 자원이 전파 도달 음영 구역에 놓일 때, 다른 장비에서 신호를 송신하여 해당 임무를 계속 수행한다. 이처럼, 장비 간 송신 권한을 이전하는 행위를 hand-over라고 부른다. 아래 두 시험을 통해 hand-over 시 주의해야 할 사항을 확인한다.

        
          2.3.1 근거리 명령 동기화 시험
          두 신호원이 있을 때, 수신기는 더 큰 신호를 송신하는 신호원과 동기화하는 결과를 확인한다. 해당 시험 환경은 그림 15와 같다. 그림 16은 원거리 송신기를 나타내며, 그림 17은 근거리 송신기를 나타낸다. 시험 과정은 다음과 같다. 먼저, 원거리 송신기 FTS #1이 ED ON을 송신한다. 여기서, ED는 Emergency Destruction의 약어로 비상 폭파 명령을 의미한다. FTS #1이 ED ON을 송신하는 것과 동시에 수신기로부터 가까운 거리에 있는 포터블 송신기가 ED OFF, ED ON을 순차 송신한다. 이때, 경량형 수신기의 동기 결과를 확인한다. 여기서, 두 신호원과 경량형 수신기는 far-field 조건을 만족한다.

          
            
            

            Fig. 15. 
				
            

            
              Command dependency test set-up
            
            

            

          

          
            
            

            Fig. 16. 
				
            

            
              Flight termination system(FTS #1)
            
            

            

          

          
            
            

            Fig. 17. 
				
            

            
              Portable flight termination system
            
            

            

          

          그림 18은 경량형 수신기가 포터블 점검장비와 동기화한 결과를 나타낸다. 여기서, FSD는 Frame Synchronization Data의 약어로 송신기와 수신기 간 동기 상태를 나타낸다. FSD 1인 상태는 비행 종료 명령 수행에 필요한 충분한 수신 세기를 확보하여 두 장비 간 동기가 유지되고 있음을 나타낸다. FSD 0인 상태는 비행 종료 명령을 수행하기 위한 일정 수준 이상의 수신 세기를 확보하지 못해 두 장비 간 동기가 유지되고 있지 않음을 나타낸다. ED 1인 상태는 송신기에서 비행 종료 명령을 인가한 것을 나타낸다. ED 0인 상태는 송신기에서 비행 종료 명령을 인가하지 않은 것을 나타낸다. 여기서, x축은 수신기가 일정한 시간 간격으로 FSD와 ED를 저장한 것을 나타내며, 그 시간은 0.02초이다. 이처럼, 수신기가 충분한 신호 세기를 확보하여 FSD 1인 상태를 유지할 때, 송신기와 동기를 유지하며 ED를 수행할 수 있다.

          
            
            

            Fig. 18. 
				
            

            
              Result of command dependency test
            
            

            

          

          경량형 수신기는 포터블 점검장비가 ED OFF를 송신할 때, ED OFF를 수행한다. 경량형 수신기는 포터블 점검 장비가 ED ON를 송신할 때, ED ON을 수행한다. 따라서, 경량형 수신기는 FTS #1에 비해 더 큰 수신 세기를 전달하는 포터블 점검 장비의 명령을 수행한다. 따라서, 경량형 수신기는 상대적으로 더 큰 수신 세기를 전달하는 신호원과 동기되어 비행 종료 명령을 수행하는 것을 알 수 있다.

        

        
          2.3.2 동시 운용 안정성 확인 시험
          원거리 시험 시 지구 곡률에 의해 종말 구간 전파 도달 음영 구역이 발생한다. 이때, 송신소를 추가로 배치하여 종말 구간까지 안정적으로 비행 종료 임무를 수행해야 한다.

          송신소를 추가로 배치하였을 때 두 신호원에 의한 수신 세기가 유사할 경우, 수신기는 어떠한 송신기와도 동기를 유지할 수 없다. 여기서, 동시 운용 안정성 확인 시험을 통해 송신소 추가 전개 시 간섭에 따른 통신 두절을 방지하는 운용 방안을 제시한다. 두 신호원 중 하나의 신호원 출력은 고정하고, 다른 하나의 신호원 출력은 가변하여 수신기의 동기 이탈 현상을 확인한다. 두 신호원에 따른 수신 세기가 일정 수치 이내일 경우, 동기가 완전히 이탈되어 ED를 수행할 수 없다. 이 결과를 바탕으로 다수 송신소를 운용할 때, 간섭 방지하기 위한 운용 방안을 제시한다.

          동시 운용 안정성 확인을 위한 시험 환경은 그림 19와 같다. 가변 출력을 발생시키기 위한 송신 시스템은 그림 20과 같다. 이때, 고정 출력을 발생시키기 위해 그림 16의 송신 시스템을 활용하였다.

          
            
            

            Fig. 19. 
				
            

            
              Interference measurement test set-up
            
            

            

          

          
            
            

            Fig. 20. 
				
            

            
              Flight termination system(L-FTS)
            
            

            

          

          시험 결과는 그림 21과 같다. 두 신호원 중 FTS #1의 출력은 고정하고, L-FTS의 출력은 가변하였을 때, 수신기의 동기 결과를 나타낸다. 검은색 실선은 L-FTS에 의한 수신 세기이며, 검은색 점선은 FTS #1에 의한 수신 세기를 나타낸다.

          
            
            

            Fig. 21. 
				
            

            
              Result of interference measurement test
            
            

            

          

          두 신호원에 의한 수신 세기가 근접할수록 FSD 이탈 현상이 빈번히 나타난다. 먼저, 구간 ⓐ를 관찰하면 L-FTS의 출력을 증가할 때, 수신기의 동기가 간헐적으로 이탈하고 있다. 일시적으로 동기 이탈이 발생하지만, 수신기는 수신 세기를 더 크게 전달하는 신호원과 동기되어 ED ON 수행이 가능하다. 다음으로, 구간 ⓑ를 관찰하면 L-FTS에 의한 수신 세기가 FTS #1에 의한 수신 세기에 근접하고 있다. 이때, 경량형 수신기의 동기는 완전히 이탈하며, 두 신호원에 따른 어떠한 명령도 수행할 수 없다.

          마지막으로, 구간 ⓒ를 관찰하면 L-FTS에 의한 수신 세기가 FTS #1에 의한 수신 세기보다 커지고 있으며, 수신기는 다시 간헐적으로 동기를 회복한다. 이때, 수신기는 FTS #1에 비해 더 큰 수신 세기를 전달하는 L-FTS와 동기되며, L-FTS의 명령인 ED OFF를 수행한다.

          정리하면, 한 신호원에 의한 수신 세기와 0.25~1.25dB 이내 수신 세기를 갖는 다른 신호원이 송신할 때, 수신기의 동기 이탈 현상이 간헐적으로 나타난다. 한 신호원에 의한 수신 세기와 0.25dB 이내의 수신 세기를 갖는 다른 신호원이 송신할 때, 동기는 완전히 이탈되어 ED 수행이 불가하다.

          상기 시험 결과를 바탕으로 장비 운용 방안을 제시하면 다음과 같다. 두 신호원에 따른 수신 세기 차이가 1.25dB 이내일 경우, 동기 이탈 현상이 발생한다. 이때 비행 종료 임무를 안정적으로 수행할 수 없으므로 권한을 이전한 장비가 송신하지 않음으로써 간섭 요인을 제거해야 한다.

        

      

    

    

  
    
      Ⅲ. 결 론
      탑재체의 축소형 모델인 경량형 수신기를 활용하여 비행 종료 시스템의 성능 검증 방법을 제시하였다. 탑재체는 비행 정보를 지상으로 전달하는 텔레메트리와 비행 종료를 위한 UHF 대역의 수신기로 구성된다. 경량형 수신기는 비행 종료 송신시스템의 지령을 확인하기 위해 탑재체의 일부 기능을 모사한 장비이다. 이러한 경량형 수신기를 활용한 비행 종료 시스템의 성능검증 결과는 다음과 같다.

      첫째, 다수 비행체 비행 구도에 대한 비행체 간 통신 가능 거리를 기준으로 비행 안전 판단 기준을 제시하였다. 그 과정은 다음과 같다. 먼저, 다수 비행체에 대한 원거리 비행 구도를 근거리에서 모사하였다. 근거리에서 모사한 비행 구도에서 수신 세기를 확인함으로써 원거리 비행체에 대해 비행 종료가 가능함을 확인하였다. 상기 시험 결과를 바탕으로 다수 비행체의 비행체 간 통신 가능 거리를 활용하여 비행 종료 가능 영역을 제시하였다.

      둘째, 경량형 수신기와 드론을 활용하여 지령 송신시스템의 안테나 성능을 확인하였다. 비행체가 근거리에서 넓은 영역을 비행하는 경우 비행 전 구간을 커버리지로 하는 넓은 빔 폭의 안테나를 사용한다. 원거리 비행 시험의 경우 추가 이득을 확보하기 위해 고이득 안테나를 사용한다. 송신 안테나 기준 고각 0도에 해당하는 높이에 드론을 위치하고, 빔 조향하여 안테나 이득에 대한 정보를 획득하였다. 이러한 안테나 이득 측정 방법은 주기적으로 측정하였을 때 고장 진단 방법으로 활용할 수 있다.

      셋째, 근거리 명령 동기화 시험과 동시 운용 안정성 확인 시험을 통해 다수 송신소 이용할 경우, 주의 사항을 확인하였다. 첫 번째 시험을 통해 경량형 수신기는 큰 세기의 신호원과 동기화하는 것을 확인하였다. 즉, 큰 세기의 신호원과 동기를 유지하고 다른 신호원의 명령에 상관없이 ED ON/OFF를 수행한다. 두 번째 시험에서, 두 신호원에 의한 수신 세기가 유사할 때 수신기는 어떠한 송신기와도 동기화하지 않는 현상을 확인하였다. 따라서, hand-over 시 권한을 이전받은 송신기와 수신기 간 양질의 통신 환경 조성을 위해 권한을 이전한 장비의 전원을 OFF 할 필요가 있음을 제시하였다.
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