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ABSTRACT

This study considers powered explicit guidance, one of the closed-loop guidance laws

for satellite launch vehicles. The guidance algorithm employed here does not include the

iterative procedure of the original algorithm. Also, the single-target algorithm to treat the

general time-varying thrust profiles is described. The computer simulations for the 6-DOF

launch vehicle model are performed to investigate the orbit injection accuracy of the

guidance algorithm in the nominal/off-nominal flight conditions.

초   록

본 논문에서는 위성발사체의 폐루프 유도방식중 하나인 Powered Explicit Guidance에 대

해서 연구하였다. 반복계산 과정이 없도록 변형시킨 알고리듬을 사용했으며, 추력변화가 큰 

엔진 모델에 적용가능 하도록 단일 목표궤도에 대한 알고리듬에 대해서 기술하였다. 정상 

및 비정상 비행조건에 대해서 6-자유도 컴퓨터 모의시험을 통해 얻어진 유도 알고리듬의 

궤도 투입 정밀도 분석을 하였다.
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Ⅰ. 서  론

유도 알고리듬은 관성항법장치에서 측정된 가

속도벡터와 중력 가속도모델을 사용해서 현재 위

치와 속도를 계산하는 항법시스템으로부터 주어

지는 정보를 이용해서 위성을 목표궤도에 투입하

기 위해 필요한 추력벡터 방향을 결정하는 역할

을 한다. 그리고 제어 프로그램은 엔진의 응답특

성, 공기력, 발사체의 구조하중조건 등을 고려하

면서, 항법정보와 유도 프로그램의 출력값을 사

용해서 엔진 김발 방향을 결정한다. 임무 달성을 

위한 유도 알고리듬 설계에는 개루프와 폐루프 

알고리듬 모두 사용된다. 1단 초기에는 최대 동

압 영역을 설계된 구조하중내에 통과하기 위한 

개루프 자세명령을 발사 전에 계산해서 사용한

다. 그리고 그 이후부터 궤도진입을 위해서 연료

소비를 줄일 수 있는 실시간으로 추력명령을 계

산하는 폐루프 알고리듬이 사용된다.

폐루프 유도알고리듬 중 파라미터를 이용한 

유도방식(parametric guidance)에 속한 직접식 

유도방식은 다른 유도방법에 비해서 많은 장점이 

있으며, 현재 Ariane과 Space Shuttle 및 대부분

의 발사체는 이 방식을 사용하고 있다 [1-5].

본 논문에서는 현재까지 많이 연구된 직접식 

유도방식이면서 Shuttle에 사용되는 Powered
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Explicit Guidance (PEG) [4] 를 위성발사체의 유

도를 위해 적용해 보았다. Shuttle은 임무요구사항

이 다양하기 때문에 유도, 항법, 제어 시스템

(Guidance, Navigation, and Control : GN&C)의 

요구사항도 다양하다. 반면에 Shuttle에 사용되는 

탑재컴퓨터의 계산능력은 제한되어 있기 때문에 

효율적인 GN&C 시스템이 요구된다. 요구사항이 

다양하고 효율성이 필요하기 때문에 발사체의 다

양한 상태와 연소종료시 제한 조건 등을 풀 수 있

는 유도 알고리듬이 필요하다. PEG는 이런 요구

사항들을 만족시키며, 이 문헌에서는 다양한 비행

모드를 어떻게 다루었는지에 대해서 나와 있다.

본 논문에서는 PEG를 반복계산 과정이 없도

록 변형시키고 여기에 추력 프로파일의 변화가 

큰 위성발사체 모델에 적용 가능한 알고리듬이 

되도록 변형하였다. 이렇게 얻어진 유도알고리듬

을 GN&C간의 상호 영향을 고려한 6-자유도 모

의시험을 통해 정상 및 비정상 비행조건에 대해

서 성능 분석을 수행하였다.

Ⅱ. 유도 알고리듬

2.1 PEG 알고리듬

PEG은 선형 탄젠트 유도법칙의 단순화된 벡

터형태로 표현되며 다양한 종말조건을 다룰 수

있도록 설계되었다. 흔히 요구되는 종말조건으로

는 고도, 속도, 비행방향각과 궤도면(경사각과 승

교점 경도)이 있다 [4]. 이 알고리듬의 목적은 앞

에서 말한 종말조건을 만족시키면서 추진제의 소

비를 줄일 수 있는 조종명령을 계산하는데 있다.

이러한 요구조건을 만족시키기 위해서 사용되는

선형 탄젠트 방법은 추진제를 최소화 시키는 최

적궤적에 기초를 두로 있다. 이 문제의 해는 비

행시간에 따라 추력방향이 선형으로 변화하는 형

태로 추력벡터는 다음과 같은 식으로 주어진다.

  
 
 


,




⋅


여기서

λ v : 속도증분 방향으로의 단위벡터

 : λ v에 수직인 벡터로 λ의 변화율을 

나타내는 벡터

t λ : 전체 속도변화가 λ v방향으로 되도록 

선택한 시간

유도알고리듬은 predictor-corrector 방식의 반

복계산 형태로 되어있고, 파라미터 λ v는 최종속

도조건을 만족시킬 수 있도록 계산되며, 파라미

터 
은 위치변화를 제어할 수 있도록 결정된다.

2.2 단순화된 PEG 알고리듬

아래 유도알고리듬은 2단형 위성 발사체의 1

단 액체엔진 구간에 대해서 유도되었다. 2단의

경우 마찬가지 방법으로 적용가능하다. 현재 발

사체의 위치, 속도가 주어질 때 추력방향을 결정

하는 파라미터 λ v,
 , t λ는 다음과 같은 순서

로 결정된다.

• 알고리듬 초기화

①  추정 :   st stageburnoutguidance starttime
유도시작시점은 궤도진입성능에 영향을 주는 

요소로서 참고문헌 [6]에서는 유도시작시점에 따

라 소모되는 추진제량과 받음각 크기 사이에 

trade-off 관계가 있음을 간단히 보였다. 보통 최

대동압구간이 지난 후에 폐루프 유도를 시작한

다.

② 1단 엔진연소종료시점에서의 목표궤도 설정

- 
 

 
 

 


③ ②에서 얻어진 
target target를 사용하여 ECI

(Earth Centered Inertial) 좌표계에서 목표궤도면 

좌표계(4-좌표계)로의 변환 
 결정 (그림 1 참

조 [7])

• 매 step 마다 계산과정

① ECI에서 위성투입궤도면과 투입점으로 정의

되는 유도좌표계(그림 1)로의 변환 결정

그림 1. 좌표계 정의
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C G
I =CG

4 C
4
I 에서 


    

 atan 




≈ 




cos



target


targetcostarget

go

는 근사식으로써 목표점이 멀 경우 오차가 증

가하고, 심지어 알고리듬이 수렴안할 수도 있다.

여기서는 근사값을 실제 와 비교해봄으로써 

현재 사용하는 모델에서 위 근사식이 적합한지를 

검토해 보았다.

② 유도좌표계에서의 평균 중력값 계산

 
 ≈






  

 
 
  

target

 
 ≈



 





  
 





위 두 식은 근사식으로서 중력가속도에 의해서 

동안 얻을 수 있는 속도와 위치변화를 나타낸

다. 참고문헌 [4]에서는 비행시간이 길 경우 위 

식은 오차가 커지는 문제가 있어 적분을 통해 
 
 ,  

 를 정확도를 개선하는 방법을 제안하

고 있다. 여기에서는 간단히 위 근사식을 사용해

서 얻어진 결과를 실제  
 ,  

 와 비교해봄으

로써 현재 주어진 모델에 위 식이 적합한지를 검

토해보았다.

③ vG
go 와 λ G

v계산 : prediction & correction

과정을 생략하기위해서 vG
go를 다음과 같이 계산

vG
go = vG

d-vG-vG
grav

λ G
v =

vG
go

|vG
go|

④ t go와 추력적분값    를 계산 (주로 

나 관성항법장치에서 측정된 가속도 이용)

현재 1단 추력 프로파일에 적합한  및 추력

적분값    는 다음절에 구체적으로 나와 

있다. 여기서 사용하고 있는 알고리듬은  을 무

시함으로써 결과적으로 고차의 추력적분값 

를 무시한 알고리듬이다 [4].

 



  












 



 












⑤
계산 (

과 λ v가 서로 수직이라는 조건 사

용)

r G
go= r G

d- r G- vGt go- r G
grav

t λ=
J
L

λ ẋ
G
=

r gox

G-S λ vx

G

Q-St λ

,

λ ẏ

G
=

r goy

G-S λ vy

G

Q-St λ

,

λ ż

G
=-

λ ẋ

G
λG

vx
+ λ ẏ

G
λG

vy

λG
v z

⑥ 조종 파라미터 λ v,
 , t λ를 유도/제어 조종 

인터페이스부에 전달한다. 새로운 조종파라미터

가 주어질 때까지 추력벡터 방향은 유지된다. 이

로부터 발사체 좌표계에 대한 피치명령과 요명령

이 계산된다.

⑦ 다음 단계에서의 계산을 위해서 

t go'= t go-h

여기서 h는 조종파라미터가 update 되는 간격이

다. h가 크면 클수록 정밀도가 떨어진다.

• 유도알고리듬 계산과정의 종료

유도명령의 발산을 막기 위해서 추력정지 몇 

초 이전부터 λ v,
와 t λ는 고정된 값을 사용한

다. 또는 θ ċ, ψ ċ를 일정한 값으로 유지한다 

(rate hold 명령).

• 추력종료시점 결정

단계 ④에서 계산된 가 0이 되는 순간 추력을 

종료하게 된다. 유도 명령은 ||가 정해진 값 이

내로 줄어들면 더 이상 계산되지 않지만 그 이후

에도 추력종료시점 결정을 위한 계산은 계속되

고, 이 값에 따라 추진제 사용량도 변하게 된다.

2.3 추력적분값 및  계산

추력적분값은 유도성능에 영향을 주는 요인으

로서 정확한 계산이 필요하다. 추력 프로파일이 

주어지게 되면 추력 특성을 잘 모사한 추력모델

을 사용하여 추력적분값을 계산하는데, 보통 일

정추력모델이나 일정가속도모델을 사용하여 계산

한다. 추력 프로파일을 단순히 하나의 모델로 나

타낼 수 없는 경우에는 여러 구간으로 나누어 각 

구간마다 적합한 모델을 사용하여 추력적분값을 

계산한 후, 전체 추력적분값은 다단발사체에서 

단일 표적 문제와 같이 여러 단의 추력적분값을 

더하는 방법을 사용하여 계산한다. 그림 2와 같

이 추력 프로파일을 나눌 경우 j번째 단계에서 

추력적분값은 다음과 같이 주어진다.



第 36 卷 第 9 號, 2008. 9 Powered Explicit Guidance 알고리듬의 위성발사체 유도 성능 분석 877

그림 2. 일반적인 추력 선도

그림 3. 1단 추력선도

  
 



   ⋯

 
 



 
 



 (1)

  
 




 





 이면 번째 항

 
 



 
 





 
 





 이면  번째 항

여기서    는 j번째 단계에서 j번째 단

계 종료 시점까지의 에 따른 추력적분값을,

   ⋯    은 각 

단계에서의 시작시점에서의 그 단계종료시점까지

의 추력적분값을 나타낸다. 여기서 사용한 위성

발사체의 1단 추력프로파일의 경우 그림 3과 같

이 추력변화가 큰 경우로 다음과 같이 5개의 구

간(P1, P2, P3, P4, P5)으로 나누어서 추력적분값

을 계산하였다.

•구간 1, P1: 일정추력

폐루프 유도시작시점부터 가속도가 비행 전에 

정한 최대 값 (구조하중 제한조건으로부터 유도

됨)에 도달하는 시점까지의 구간으로 이 이후부

터는 추력조절(throttling)이 되는 구간이 시작된

다.

•구간 2, P2: 일정가속도 또는 수치적으로 추력

적분값 계산

이 구간은 시작시점과 관계없이 유지시간이 

고정되어있다. 선형 추력 프로파일이어서 참고문

헌 [5]에 나온 방법으로 추력적분값 계산을 고려

해보았으나 이 문헌에서는 Isp를 일정한 값으로 

두고, 해석적인 추력적분값을 유도하였고 Isp가 

선형적으로 변하는 문제로 쉽게 확장할 수 없었

다. 여기서는 수치적으로 추력적분값을 계산하여 

사용하였다.

•구간 3, P3: 일정 추력

PLF 분리이전까지 구간이다 (PLF 분리에 따른 

질량변화로 추력적분값이 영향을 받게 되므로 구

간 3과 구간 4를 나누었다. 참고문헌 [8]에서는 

이 문제에 대해서 다루었다).

•구간 4, P4: 일정 추력

구간종료시점은 1단 연소시점에서의 요구속도

조건을 만족시킬 수 있도록 이 구간의 지속시간

을 결정하였다.

•구간 5, P5: 수치적으로 추력적분값 계산

이 구간은 매우 짧은 구간으로 고정되어있다.

구간별 변화, 시작 및 종료 시점은 다음과 

같이 계산된다. 여기서 ⋅와 ⋅는 각 구간의 

시작시점 및 종료시점을 나타낸다.

▸ 구간 1: ∈  

• 구간 1에서의 추력적분값 및 

가속도가 까지 도달하는데 걸리는 시간으로

부터 는 다음과 같이 계산된다.

 


 ≦

 ln 


  



 ln 




   ln 




  




 tgo ln 


 

• 구간 2에서의 추력적분값 및 

   는 사전에 계산된 값을 는 사전

에 정해진 값을 사용한다.
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• 구간 3에서의 추력적분값 및 

   는 사전에 계산된 값을 는 사

전에 정해진 값을 사용한다.

• 구간 4에서의 추력적분값 및 

    


 


ln 
 

    



   

 


   ln  
 

 

     ln  
 

 

  




⋯

 ti   tgo ln  
 



• 구간 5에서의 추력적분값 및 

    는 사전에 계산된 값 는 사

전에 정해진 값을 사용한다.

위에서 계산된 각 구간의 추력적분값을 사용

하여 전체    는 식 (1) 통해 계산하고 

구간별 시작 및 종료시점은 다음과 같이 유도된

다. 여기서  ⋅은 PEG에 의해서 새로이 계산되

어 update된 시간을 나타내고,  ⋅는 발사 전에 

nominal한 상황에서 계산된 시간을 나타낸다.

   

  
    

  
    

  
  

  
    

이로부터 전체 는 

   

▸ 구간 2: ∈  

• 구간 2에서의 추력적분값 및 

수치적으로 계산된 추력적분값을 사용할 경우

는 에 따른 추력적분값 표를 선형내삽을 통해 

계산하면 되고 일정 가속도 모델로 근사하는 경

우에는 다음과 같이 계산된다.

 
  

     
 



  
 

    
 



• 구간 3, 4, 5에서의 추력적분값 및 

앞의 구간 1에서 기술되어 있는 구간 3, 4, 5

와 비슷한 방법으로 계산하면 된다.

구간 1에서와 같이 위에서 계산된 각 구간의 

추력적분값을 사용하여 전체    는 식 

(1)을 통해 계산하고 구간별 시작 및 종료시점도 

비슷한 방식으로 유도할 수 있다.

▸ 구간 3: ∈  

• 구간 3에서의 추력적분값 및 


 

 ln 


 ln 




   tgo ln 




  




 tgo ln 




• 구간 4, 5에서의 추력적분값 및 

구간 1에서 기술되어 있는 방법과 비슷한 방

법으로 계산한다.

▸ 구간 4: ∈  

• 구간 4에서의 추력적분값 및 

    


 
 ln  

 
    



  




  는 주어진 에 대해서 구간 1과 같이 

계산한다.

• 구간 5에서의 추력적분값 및 

구간 1에서 기술되어 있는 방법과 비슷한 방

법으로 계산한다

2.4 유도필터 설계

앞에서 얻어진 유도명령은 항법시스템으로부

터 새로운 정보가 주어질 때까지 일정한 값으로 

유지된다. 일정시간동안 유지된 유도명령은 다음
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단계에서의 유도명령과 어느 정도 차이가 생기게 

되고 이로부터 새로운 명령이 얻어질 때마다 이

를 추종하기 위한 제어입력값은 급격하게 변하게 

된다. 이를 방지하기 위해선 유도알고리듬으로부

터 얻어진 유도명령을 매끈하게 만들기 위한 유

도필터가 필요하게 된다. Shuttle에서는 2차 전달

함수 형태의 필터를 사용하였고 [3], 본 논문에서

도 Shuttle에 사용된 유도필터를 현재 사용하고 

있는 모델에 적합하도록 필터 파라미터만 바꾸어 

사용하였다. 이 때 필요한 유도명령 변화율도 같

은 방법으로 계산했다. 유도 명령 변화율은 아래

와 같이 2차 전달함수 형태에 따라 필요 없을 수

도 있는데 사용하지 않을 경우 사용하는 경우에 

비해서 위상 지연이 커지게 된다.

• 유도명령 변화율이 필요한 경우












• 유도명령 변화율이 필요 없는 경우











Ⅲ. 수치결과

3.1 정상비행조건        

유도 알고리듬 관련 사용된 설계 파라미터 값

들은 표 1과 같다. 여기서 유도시작시점은 최대 

동압구간을 지나 거의 공기력 영향이 없는 시점

으로 두었다.

2단 구간에서 대해서는 1단과 같은 방법으로 

PEG를 설계하여 수치결과를 얻었다. 궤도투입 

성능 분석을 위한 6-DOF 모의시험은 제어, 항법 

시스템과의 상호관계를 고려한 모의시험이 된다.

그림 4는 이런 유도, 항법, 제어 시스템간의 상호 

관계를 나타내는 블록 선도로 제어기는 간단히 

PID 제어기를, 항법 알고리듬은 오일러 적분방식

을 사용하였다. 따라서 항법알고리듬으로부터 제

공되는 가속도, 속도, 위치, 자세 정보는 간단한 

적분 방법으로 인한 오차만 존재하게 된다 (IMU

에 의한 센서오차는 무시하였다).

표 1. 유도 알고리듬 관련 파라미터

유도 필터 :  


, =2.74 (rad/s)

유도 명령 update : 매 0.5 초

유도 알고리듬 종료 : ≦  msec

그림 4. 6-DOF 모의시험 블럭선도

모의시험은 다음과 같이 3가지 경우에 대해서 

수행하였다. 이 중 (a)와 (b)는 아래 식과 같이 

자세변화율명령 피드백에 따른 궤도투입오차를 

비교하기 위한 모의시험이다. 개루프 명령은 탑

재 위성의 질량을 최대화하는 최적화문제의 해로

부터 얻어졌다.

  
(a) Open-loop 명령 + PID 제어기에 자세변화율

명령이 없음 ( =0)

(b) Open-loop 명령 + PID 제어기에 자세변화율

명령이 있음

(c) PEG + filter + PID 제어기에 자세변화율명

령이 없음 ( =0)

그림 5는 근사식의 정확도 분석하기 위해 

PEG 알고리듬을 사용해서 모의시험 수행 후 얻

어지는 데이터를 사용하여 실제값을 계산하고 여

기에 PEG 알고리듬에서 예측한 값을 비교한 그

림이다. 초기에는 실제값과 다소 차이가 있지만 

오차가 줄어듬을 알 수 있다 (여기서는 생략했지

만    도 마찬가지 결과를 보임)

그림 6은 2.3절에서 설명한 방법을 사용하여 계

산한 추력적분값 을 나타낸다. 매끈하게 변함을 

알 수 있다 (  도 마찬가지 결과를 보임).

그림 5.   
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표 2. 1단 연소종료시점에서의 궤도투입오차

        Velocity   Gamma     Radius     INC

         (m/s)      (deg)       (m)       (deg)  

 (a)    -4.31171    0.16798   995.82661  -0.02145

 (b)     0.49925   -0.00268    46.93943  -0.01757

 (c)     0.14145   -0.00770    31.19331   0.00196

그림 6. 추력적분값 L 

표 2에 요약된 궤도투입 정밀도를 보면 PEG의 

경우 속도오차(Velocity) 0.15m/s이내, 고도오차

(Radius) 40m이내, 궤도경사각(INC) 0.002도 이

내로 Open-loop 명령에 비해서 더 우수함을 알 

수 있다 (Open-loop의 경우 자세명령변화율을 

피드백할 경우 안하는 경우에 비해서 더 우수함

을 알 수 있다).

3.2 비정상비행조건 

1단 구간에서의 오차요인을 크게 바람 영향과 

파라미터 변화 영향으로 나누어서 분석하였다.

바람 영향의 경우 비행 전 바람을 고려하여 설계

된 명령 프로파일에 따라 성능이 다르게 되는데 

본 논문에서는 바람의 영향을 고려하지 않고 설

계된 개루프 명령에 대해서 분석을 수행하였다.

일반적으로 발사체의 경우 모든 바람 프로파일에 

대해서 비행이 가능하도록 설계되지 않으며, 주

엔진의 제어각에 의해서 측정되는 제어 모멘트와 

동압과 받음각의 곱에 의해서 측정되는 구조 하

중 모니터링을 통해서 Go/No-Go 결정을 한다.

우주 발사체는 바람에 의한 발사중지로 인해서 

상당한 비용 손실이 발생하기 때문에 예상되는 

비행 중 하중을 최소화 하도록 발사 전에 궤적 

설계를 하거나 축하중을 측정해서 비행 중 자동

조종장치를 사용해서 보상하는 방법을 사용한다.

Delta 발사체 경우는 대기권을 통과하는 동안 하

중경감유도를 사용하여 온보드 상의 바람정보를

(a) 서풍

(b) 북풍

그림 7. 발사장 지역의 바람 프로파일 

이용하여 받음각을 최소화하고 발사체의 하중을 

감소시켰다 [9]. 본 논문에서는 3σ 바람에 의한 

Go/No-Go 문제는 다루지 않았으며 1단 연소종

료시점에서의 궤도 정밀도만을 분석하였다. 바람

모델은 아래 그림과 같이 GRAM-95 모델에 대해

서 10월 발사장 위치에서의 수직 바람 프로파일

을 사용하였다.

바람외의 각종 파라미터의 3σ 분산값은 참고

문헌 [10]를 바탕으로 다음과 같이 두었다.

- 추력 ±0.5%

- 비추력 ±0.1%

- 구조 중량 ±0.35%

- 추진제 중량 ±0.35%

- 항력 계수 ±10.0%

각 오차요인의 ±3σ 오차 값에 대해서 6-DOF

모의시험을 통해 1단 연소종료시점에서의 궤도 

투입 오차 성능을 검증하였다. 

표 3은 바람 영향이 있는 경우의 1단 구간에

서의 궤도 투입오차 모의시험결과를 나타낸다.

(b)는 정상비행조건에서 (a)보다 우수한 성능을 
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표 3. 바람 영향이 있는 경우의 1단 연소종료

시점에서의 궤도 투입오차

   wind      Velocity  Gamma   Radius   INC

 condition      (m/s)    (deg)     (km)    (deg)

(a)

  mean      -0.72477  0.15028  0.80464  0.14986

 mean+3σ   -13.09710  0.19871  1.32774  0.35391 

 mean-3σ    11.15437  0.09203  0.11457  0.05162

(b)

  mean       4.08463 -0.02025 -0.14489 -0.14569

 mean+3σ    -8.29275  0.02789  0.38221 -0.34938

 mean-3σ    15.96113 -0.07819 -0.83851  0.05541

(c)

  mean       0.26250 -0.00261  0.03908  0.04100 

 mean+3σ    -0.51245 -0.03977  0.03020  0.10519

 mean-3σ     0.65973  0.00487  0.03064 -0.00717 
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그림 8. 궤적 (open-loop + 바람 영향)

0 100 200 300 400 500 600
-100

-80

-60

-40

-20

0

20

40

60

80

Flight Time (sec)

q D × 
a

 (P
a 
× d

eg
)

 

open-loop                
open-loop + mean wind    
open-loop + 3 s wind
open-loop - 3 s wind

그림 9. 동압x받음각 (open-loop + 바람 영향)

보였으나, 바람 영향이 있는 경우에는 비슷한 성

능을 보인다. (a)와 (b)는 15.96m/s 수준의 속도,

1.33km 수준의 고도, 0.35deg 수준의 경사각 오

차를 보이는 반면에 PEG는 각각 0.66m/s,
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그림 10. 요각속도 (PEG + 바람 영향)
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그림 11. 피치제어각 (PEG + 바람 영향)
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그림 12. 요제어각 (PEG + 바람 영향)

0.04km, 0.11deg 수준의 오차를 보여 바람에 의

한 궤적 오차를 잘 보상함 알 수 있다.

그림 8부터 12는 모의시험으로부터 얻어진 궤

적을 나타낸다. 바람에 의해서 궤적이 횡방향으

로 벗어나게 되고 동압x받음각도 nominal 값에 

비해 증가하게 된다. 이로 공력 구간에서 생긴
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 표 4. +3σ 파라미터 변화가 있는 경우의 1단 

연소종료시점에서의 궤도 투입오차

parameter     Velocity   Gamma   Radius   INC

               (m/s)     (deg)      (km)   (deg) 

(a)

 Thrust      -8.73768  0.68198  3.27159 -0.02984 

 Isp          1.36886  0.19769  1.47584 -0.01748

 Dry Mass   -9.31279  0.16148  0.80305 -0.02505

 Propellant    4.88029  0.18470  1.41976 -0.01482

 Drag       -8.37124  0.10413  0.05649 -0.02404

----------------------------------------------

 RSS       16.08862  0.75843  3.94274  0.05120

(b)

 Thrust      -4.01325  0.50904  2.32976 -0.02587

 Isp          6.18228  0.02701  0.52569 -0.01360

 Dry Mass   -4.50365 -0.00919 -0.14505 -0.02116

 Propellant    9.69753  0.01405  0.46925 -0.01095

 Drag       -3.57471 -0.06664 -0.89338 -0.02017

----------------------------------------------

 RSS       13.46960  0.51436  2.59682  0.04277

(c)

 Thrust       0.67025  0.00381  0.03642  0.00393

 Isp          0.37443  0.00106  0.02486  0.00795

 Dry Mass    0.56878  0.00457  0.03002  0.00821

 Propellant    0.67422  0.00699  0.03304  0.00756

 Drag        0.48833  0.00033  0.03736  0.00904

----------------------------------------------

 RSS        1.26727  0.00925  0.07302  0.01688

오차를 보상하기 위해서 요 제어각이 2.5deg까지 

증가함을 할 수 있다 (다른 횡방향 관련 변수인 

요각속도, 옆미끄럼각도 많이 증가한다). 피치제

어각도 nominal 값에 비해 0.5 deg까지 증가함

을 알 수 있다.

표 4는 파라미터 오차가 있는 경우의 모의시

험 결과를 나타낸다 (-3σ의 경우도 비슷한 결과

를 보임). (a)와 (b) 중 (b)가 조금 더 우수하며 

(c)가 가장 우수함을 알 수 있다. 전체 파라미터 

변화에 대한 오차의 RSS 값이 (a)의 경우 속도오

차 16.09m/s 이내, 고도오차 3.95km 이내, 궤도

경사각 0.06deg 이내인 반면 (c)의 경우 속도오차 

1.27m/s 이내, 고도오차 0.08km 이내, 궤도경사

각 0.02deg 이내이다. (c)의 경우 추력종료시점 

조종을 통한 속도제어가 가능하기 때문에 파라미

터 변화가 있는 경우에도 궤도투입오차가 적게 

된다. 유도명령 update시간은 0.5초로 두었는데 

일반적으로 가 줄어듬에 따라 update 시간도 

줄여줘서 보다 정확하게 추력종료시점을 계산하
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그림 13. 요각속도 (-3σ 추력오차)
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그림 14. 옆미끄럼각 (-3σ 추력오차)
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그림 15. 요 제어각 (-3σ 추력오차)

나 여기서는 와 관계없이 일정하게 두었다. 그

림 13부터 15는 추력변화가 있는 경우의 모의시

험 결과를 나타낸다. 추력변화에 의해서 (c)의 피

치각속도 적분값은 유도시작시점과 종료시점에서 

nominal 값에 비해서 변화가 생기며, 요 제어각,
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옆미끄럼각, 요각속도도 nominal 값에 비해서 증

가함을 알 수 있다. 여기서는 생략했으나 다른 

파라미터 변화에 대해서도 비슷한 결과를 보인

다.

Ⅳ. 결  론

본 논문에서는 위성발사체의 폐루프 유도방식

중 하나인 PEG에 대해서 연구하였다. 기존에 연

구된 결과를 바탕으로 계산 속도 향상을 위해서 

반복 계산을 없앤 알고리듬 형태를 유도하고 추

력변화가 큰 엔진으로 구성된 위성발사체 모델에 

적용해 보았다. 엔진 연소종료시점에서의 위치/

속도 정밀도 분석을 위해서 6-자유도 모의시험을 

수행하였다. 얻어진 결과는 정상 비행조건 및 파

라미터 변화와 바람 영향이 있는 비정상 비행조

건에서도 목표궤도 조건을 잘 만족시키며 개루프

명령 보다 더 우수한 성능을 보임을 확인할 수 

있었다.
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