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ABSTRACT

In this paper, we propose a new guidance law for target observability enhancement,

which can control both terminal impact angle and acceleration. The proposed guidance

law is simple form, combined conventional time-to-go polynomial guidance and a

additional bias term which consists of relative position and proportional gain. The

guidance law provides oscillatory flight trajectory and it maintains the conventional

time-to-go polynomial guidance performance. To investigate the characteristics of the

guidance law, we derive the closed-form solution, and various simulations are

performed for proving the validity of the proposed guidance.

초 록

본 논문에서는 충돌각 및 종말 가속도를 제어하는 got -다항식 유도기법을 기반으로 표

적 가관측성을 향상시키는 새로운 형태의 got -다항식 유도법칙을 제안한다. 제안한 유도법

칙은 기존 got -다항식 유도명령에 거리오차와 비례이득으로 구성된 부가항을 합한 간단한

형태로서, 비례이득을 변화시킴에 따라 비행궤적의 형태를 결정할 수 있다. 또한 이는 got
-다항식 유도가 가지는 충돌각 및 가속도 제어 특성을 그대로 유지한다. 본 연구에서는

제안한 유도법칙의 닫힌 해를 구하여 유도 특성을 고찰하고, 다양한 시뮬레이션을 수행하

여 유도법칙의 타당성을 보이도록 한다.
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Ⅰ. 서 론

현대의 전술유도무기는 고정밀 표적 요격 성능

뿐만 아니라, 표적의 취약 부위나 방향으로 공격

하여 요격 효율을 극대화시킬 수 있는 성능이 요

구된다. 이를 위해 충돌각 제어를 위한 다양한

유도법칙들이 제안되었으며, 충돌각 제어와 더불

어 최대의 탄두 효과를 가지기 위해 받음각과 대

수관계를 가지는 종말 가속도의 구속조건을 추가

한 새로운 유도법칙들이 연구되어 왔다[1-8]. 참

고문헌 [1-3]은 비행 에너지를 최소화하면서 종말

충돌각 구속조건을 만족하는 최적 제어이론 기반

의 충돌각 제어 유도법칙을 제안하였으며, [5]에
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서는 1차 지연시스템으로 가정한 오토파일롯 모

델을 고려하여 충돌각뿐만 아니라 종말 가속도도

제어할 수 있는 최적 제어 유도기법에 대해 연구

하였다. 유도 명령의 형태를 잔여시간( got )의 함

수로 가정하고, 종말 충돌각 및 가속도 조건을

만족시킬 수 있는 함수의 계수를 찾아 이를 이용

하여 피드백 형태의 가속도 명령을 도출하는 got
-다항식 유도법칙이 [7-8]에 제시되어 있으며, 이

는 최적제어 이론 기반의 유도법칙에 비해 매우

간단한 형태를 가진다.

한편, 주야간 교전이 가능하고 발사 후 망각

(Fire-and-forget) 방식의 운용을 위해 최근 유도

탄에는 적외선 영상 탐색기와 같은 수동형 탐색

기의 탑재가 증가하고 있다. 수동형 탐색기는 방

향각 또는 방향각 변화율만을 측정치로 제공하기

때문에 앞서 기술한 충돌각/가속도 제어 유도법

칙을 적용하기 위해서는 표적 정보의 추정

(Estimation)이 불가피하다. 방향각 정보만을 이

용하여 표적과의 상대거리, 상대속도, 그리고 표

적 가속도와 같은 표적정보를 정확히 추정하기

위해서는, 적용되는 필터의 성능도 중요하지만

무엇보다 표적 가관측성(Target Observability)이

보장되어야 한다. 표적 가관측성을 향상시키면서

유도목적을 달성할 수 있는 유도법칙 설계에 대

한 연구는 [9-11]과 같이 오래전부터 수행되어 왔

다. [10-11]에서는 최적화 기법을 이용하여 비행

에너지와 Fisher Information Matrix에 가중치가

부가된 성능지수를 최소화시키는 유도명령을 도

출하였으며, 표적 가관측성이 향상되면서 동시에

표적에 도달하는 최적 비행 궤적에 대해 연구하

였다. [9]에서는 표적 가관측성을 향상을 위해 지

속적으로 진동하는 기동을 부가한 새로운 형태의

APNG(Augmented PNG) 유도법칙을 제안하였

다. 위 연구결과를 통해서, 표적 가관측성을 향상

시키기 위해서는 표적과의 상대운동이 크며 큰

시선각의 변화가 요구되는 것을 볼 수 있다.

그러므로 본 논문에서는 본 연구 저자가 제시

하였던 충돌각 및 종말 가속도 제어를 위한 got -

다항식 유도법칙을 기반으로 표적 가관측성을 향

상시키기 위한 새로운 got -다항식 유도법칙과 이

유도법칙의 닫힌 해(Closed-form Solution)을 제

안하도록 한다. 이 유도는 충돌각/가속도 제어가

모두 가능한 got -다항식 유도법칙의 특성을 그대

로 유지하며 동시에 다양한 형태의 비행궤적 성

형을 통해 표적 가관측성을 향상시킬 수 있다.

Ⅱ. 본 론

본 장에서는 참고문헌 [7-8]에 제시되어 있는

종말 충돌각 및 가속도 제어를 위한 got -다항식

유도법칙에 대해 간략히 기술하고, 이를 기반으로

설계한 표적 가관측성 향상을 위한 비행궤적 성형

got -다항식 유도법칙과 제안한 유도법칙의 특징을

살펴보기 위한 닫힌 해를 유도하도록 한다. 또한

유도법칙을 구현하기 위해 필요한 got 의 추정 방

법에 대해 논의하도록 한다.

2.1 got -다항식 유도법칙

got -다항식 유도법칙은 그림 1에 도시된 2차원

호밍유도 기하학의 선형 운동모델을 기반으로 유

도되어진다. 유도탄의 속도( MV )는 일정하며 표적

(T )의 운동은 유도탄(M )에 비해 상대적으로 느

리다고 가정하고, 충돌각( fq )만큼 회전한 충돌각

기준 좌표계( f fX Y- 좌표계)를 기준으로 유도탄

의 헤딩 오차(q )가 충분히 작다고 가정하면, 아

래와 같은 선형 운동 모델을 유도할 수 있다.

M

M

y V v
v a

q» =
=

&

&
(1)

위 식에서 유도탄의 자동조종장치에 의한 지

연효과 및 중력에 의한 영향은 무시하였으며, y
는 충돌각 기준 좌표계에서의 측방향 거리오차,

v 는 측방향 속도오차, Ma 은 가속도 명령을 말

한다.

got -다항식 유도법칙은 유도명령을 got 의 다항

식 함수형태로 가정하여 호밍유도의 종말 구속조

건( ( ) ( ) 0f fy t v t= = )을 만족시키는 다항식 계수를

구하고, 이를 피드백(Feedback) 형태로 나타냄으

로써 도출되는 유도법칙으로 유도명령의 최종 형

태는 다음과 같다.

( ) ( )
( )( ) ( ) ( ) ( )2 12 2 3
goM t

go go

a t a t

m n t y t m n t v t- -

=

= - + + - + +
(2)

위 식에서 m 과 n 은 0 m n£ < 의 관계를 가지

는 실수이고 go ft t t= - 이며, 유도이득 ,m n 의 조

합에 따라 다양한 형태의 유도법칙이 된다. 우선
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그림 1. got -다항식 호밍유도 기하학

0 , 1m n= = 의 관계이면, 참고문헌 [2]에 제시된

최적 제어이론 기반의 충돌각 제어 유도법칙과

동일한 형태를 가지며, 1n m= + 의 조건에서 유도

이득이 양의 정수일 경우에는 참고문헌 [1,3]에서

제안한 유도법칙 형태가 된다. 또한 m 과 n 의

적절한 조합에 따라 참고문헌 [6]과 동일한 유도

기법이 된다.

제안되었던 got -다항식 유도법칙은 유도이득을

0 m n£ < 조건에서 임의의 실수 값을 가지기만

하면 충돌각 구속조건을 만족하기 때문에, 기존

충돌각 제어 유도기법들 보다 좀 더 일반적인 형

태라 말할 수 있으며, 0 m< 을 만족하는 유도이

득을 선정할 경우에는 충돌각 뿐만 아니라 종말

가속도( ( )M fa t )를 0으로 제어할 수 있다. 이 유도

법칙의 닫힌 해는 [8]에 정리되어 있으며, 측방향

거리오차와 속도오차의 닫힌 해를 다시 쓰면,

( )
( ) ( ) ( )

2 2
1 2

1 1
1 22 2

n m
go go

n m
go go

y t C t C t

v t C n t C m t

+ +

+ +

= +

= - + - +
(3)

와 같다. 여기서 상수 1 2,C C 는 초기조건 0 0,y v
에 의해 다음과 같이 주어지며,

( )
( )

( )
( )

0 0 0 0
1 22 2

ˆ ˆ2 2
,ˆ ˆ

go go
n m
go go

y m v t y n v t
C C

m n t n m t+ +

+ + + +
= =

- -
(4)

0ĝo ft t t= - 를 말한다. 앞서 기술된 유도법칙의 특

징은 위 닫힌 해를 통해 쉽게 설명되어진다.

식 (2)에 정리된 유도명령을 ( )f Ly R Rl q l= = -

와 M goR V t= 의 관계를 이용하여 다시 표현하면,

( ) ( )( )

( ) ( )( )

2 2

3 1 1

{

}
go

M
t L

go

M f

Va t m n
t

m n m n

l

q q

= - - + +

+ + + + + +

(5)

와 같고, 이를 구현하기 위해서 필요한 시선각

( Ll )과 비행경로각( Mq )은 수동형 탐색기와 INS

를 통해 측정할 수 있다. 하지만, got 경우에는

직접적으로 측정할 수 없으므로 탐색기와 INS

정보를 이용하여 정확히 추정하여야 한다.

2.2 표적 가관측성 향상을 위한

got -다항식 유도법칙과 닫힌 해

got -다항식 유도법칙을 적용하여 보다 정밀한

충돌각 및 가속도 제어를 수행하기 위해서는 유

도탄과 표적간의 상대 위치 및 상대 속도, 그리

고 표적 가속도 등의 정확한 표적 정보를 이용하

여 got 의 추정이 이루어져야 한다. 하지만, 수동

형 탐색기만을 탑재하여 호밍이 이루어지는 유도

탄의 경우, 탐색기를 통해 방향각 정보만을 얻을

수 있기 때문에 이를 이용하여 표적의 상태변수

를 정확히 추정하기 위해서는 호밍유도의 목적을

달성하면서 동시에 표적 가관측성을 확보할 수

있는 궤적으로 호밍이 이루어져야 한다. 따라서

본 연구에서는 충돌각 및 종말 가속도 제어를 위

한 got -다항식 유도법칙의 특징을 그대로 가지면

서 동시에 비행궤적 성형을 통해 표적 가관측성

을 향상시킬 수 있는 새로운 got -다항식 유도법

칙을 제안하고자 한다.

표적 가관측성은 유도탄이 호밍되는 과정 중

에 변화하는 표적간의 상대운동에 의해서 결정되

며, [9~11]을 통해 알 수 있듯이 표적과의 상대운

동이 지속적으로 크게 발생할수록 표적 가관측성

은 향상하게 된다. 그러므로 본 연구에서 제안하

는 가관측성 향상 유도기법은 그림 2에 도시된

호밍유도 궤적과 같이, 호밍 초반부에는 가관측

성 향상을 위해 충돌각 기준 좌표계의 fX 축을

기준으로 사인(sin)형태의 궤적을 그리며 표적과

의 큰 상대운동을 가지도록 기동되다가, 호밍의

후반부에서는 거리오차 및 충돌각 오차를 줄이기

위해 직선에 가까운 비행궤적을 형성하도록 유도

하는 기법이다. 이와 같은 비행궤적을 형성시키

는 유도명령은 식 (2)의 got -다항식 유도명령에

비례이득과 거리오차에 의한 부가항을 합함으로
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그림 2. 표적 가관측성 향상을 위한

got -다항식 호밍유도 기하학

써 구현할 수 있으며 다음과 같이 간단한 형태를

가진다.

( ) ( ) ( )
( )( ) ( ) ( ) ( ) ( )2 12 2 3
goobs t osc

go go

a t a t a t

m n t y t m n t v t ky t- -

= +

= - + + - + + -

여기서
got
a 는 식 (2)에 정리된 got -다항식 유도

의 기본 가속도 명령을 말하며, ( )osca ky t= - 로서

k 는 임의의 양의 실수 값을 가진다. 이 이득 k
에 의해 궤적의 진동 주기 및 크기가 결정되어지

는데, 이를 좀 더 자세히 살펴보기 위해 식 (6)을

선형 운동 관계식 (1)에 대입하여 측방향 거리에

대한 2차 미분방정식 형태로 나타내어 보자.

( ) ( ) ( )
( )( ) ( ) ( )

1

2

3

2 2 0
go

go

y t m n t y t

m n t y t ky t

-

-

+ + + +

+ + + =

&& &
(7)

위 식을 살펴보면, got 가 클 경우 비행궤적의

진동에 영향을 주는 ( )ky t 가 다른 항들에 비해

지배적으로 작용하여 비행궤적의 성형을 이루다

가, 0 , 0got y® ® 으로 접근하면서 부터는 ( )ky t

보다 나머지 두 항이 지배적이기 때문에 got -다

항식 유도의 성능을 그대로 유지함을 알 수 있

다. 제안하는 유도기법에 의해 형성되는 비행궤

적의 특징을 보다 명확히 고찰하기 위해 식 (7)

에 정리된 2차 시스템의 닫힌 해를 구해본다.

식 (7)에서 0k = 이면 Cauchy-Euler 방정식의

형태가 되므로 쉽게 일반해를 구할 수 있지만,

0k > 일 경우에는 일반적인 미분방정식의 해법인

Frobenius Method를 적용하여야 한다 [8]. 그러

므로 닫힌 해를 구하기 위해 0 m n£ < , 0 k< 인

조건과 ft tt = - 로의 치환을 통해 다음과 같이 2

차 미분방정식을 정리하여 Frobenius Method를

적용하도록 한다.

( ) ( )( )2 23 2 2 0y m n y m n k yt t t¢¢ ¢ é ù- + + + + + + =ë û (8)

여기서 ' 은 t 에 대한 미분을 의미하며, 위 식

을 만족하는 첫 번째 해의 형태를 무한급수 형태

로서 다음과 같이 가정한다.

( ) ( )2
1 0 1 2

0

s r r
s

s
y a a a at t t t t

¥
+

=

= = + + +å L (9)

위 식에서 r 은 임의의 상수이며, 0 0a ¹ 의 관

계를 가져야 한다. 가정한 해를 t 에 대해 미분

을 취하고, 얻어지는 1 1,y y¢ ¢¢ 과 식 (9)를 식 (8)에

대입하여 정리하면,

( )( ) ( )( )
( )( )0

2

0

1 3

2 2

0

s r
s

s

s r
s

s

s r s r s r m n
a

m n

ka

t

t

¥
+

=

¥
+ +

=

é ù+ + - - + + +
ê ú

+ + +ê úë û

+ =

å

å
(10)

와 같다. 임의의 r 에 대해 위 식은 항상 만족하

여야 하므로 1 2, , ,r r rt t t+ + L의 각 계수는 0이 되

어야 한다. 이러한 조건을 이용하여 가장 작은

차수 rt 의 계수가 0이라는 조건을 나타내면 다

음 식과 같다.

( ) ( ) ( )( ) 01 3 2 2 0r r r m n m n aé - - + + + + + ù =ë û (11)

식 (11)에서 0 0a ¹ 이기 때문에 등식을 만족시

키는 임의의 r 을 찾으면

2r n= + (12)

가 되고, 이를 이용하여 모르는 변수 sa 를 구할

수 있다. 식 (12)를 식 (10)에 대입하여 정리하면

( ) 2 4

0 0
0s n s n

s s
s s

s s m n a kat t
¥ ¥

+ + + +

= =

é - + ù + =ë ûå å (13)

이고, 첫 번째 급수의 2s i= + 라 정의하고 두 번

째 급수의 s i= 라 정의하여 다시 표현하면

( )( )

( )( )

1
4

2
2

4
2

0

2 2

2 2 0

i
i n

i
i

i n
i i

i

i i m n a

i i m n a ka

t

t

=-
+ +

+
=-

¥
+ +

+
=

+ + - + +é ùë û

+ + - + + =é ùë û

å

å
(14)

(6)
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가 되며, 위 등식을 통해 sa 를 얻게 된다. 식

(14)의 조건을 항상 충족시키기 위해서는 4i nt + + 의

모든 계수가 0이 되어야 한다. 그러므로 이 조건

에 따라 0 1 2, , ,a a a L를 다음과 같이 나누어 구

해보자.

I) 1, 2i = - - 일 경우

( )( ) 22 2 0ii i m n a ++ + - + = (15)

이므로 이를 만족하는 0 11 , 0a a= =

II) 1, 3, 5, 7,i = L 일 경우

( )( )2 2 2i i
ka a

i i m n+

-
=

+ + - +
(16)

이므로 3 5 7 0a a a= = = =L

III) 0, 2, 4, 6,i = L일 경우, 식 (16)에 의해

( ) ( )

( ) ( )

( ) ( ) ( )

2 0

2

4

3

6

0,
2 2 2 2

2,
2 4 2 4

4,
2 4 6 2 4 6

k ki a a
l l

ki a
l l

ki a
l l l

- -
= = =

+ +

= =
× × + × +

-
= =

× × × + × + × +

M

(17)

이며, l n m= - 이다.

식 (12)와 식 (15)~(17)에서 구한 r 과 sa 를 식

(9)에 대입하면 식 (8)의 첫 번째 닫힌 해 ( )1y t

를 얻을 수 있는데, 이는 무한급수 형태로 표현

되며 ( )1 1n m l= + = 인 조건에서는 해의 형태를 아

래 식과 같이 삼각함수 형태로 정리할 수 있다.

( ) ( )
( ) ( ) ( )

( )

2 4 6
1 0 2 4 6

3 5 7
2

1

3! 5! 7!

sin

r

n

n

y a a a a

k k k
k

k

k
k

t t t t t

t t tt t
t

t t

+

+

= + + + +

æ ö
ç ÷= - + - +ç ÷
ç ÷
è ø

=

L

L
(18)

구해진 첫 번째 해와 reduction of order 기법

을 이용하여 두 번째 해를 구하면

( ) ( )1
2 cosny kt t t+= - (19)

이고, 구해진 ( ) ( )1 2,y yt t 와 ft tt = - 를 이용하여

시간에 대한 비행궤적의 닫힌 해를 나타내면

( ) ( ) ( )1 1
2sin cosn

go go go
Cy t t kt C kt
k

+ é ù= -ê ú
ë û

(20)

가 된다. 여기서 1 2,C C 상수는 초기조건에 의해

결정되며, 초기조건을 이용하여 상수를 계산하고

이를 다시 식 (20)에 대입하여 정리하면

( ) ( )
2

1 2 ˆsinn
go go goy t t kt kt

k
a

b g+= + - + (21)

와 같은 간단한 형태로 닫힌 해를 구할 수 있다.

여기서 , ,a b g 는 초기조건과 유도이득에 따라

다음과 같이 정의된다.

( )

( )

1 2
0 0

1
0

1

ˆ ˆ1
ˆ

tan

n n
go go

n
go

v t n y t

y t

k

a

b

g b a

- - - -

- -

-

= - - +

=

=

(22)

식 (21)에 정리된 비행궤적의 닫힌 해를 살펴

보면, 앞서 예상하였듯이 비행궤적이 진동하는

형태를 띠며 got 가 점점 줄면서 궤적의 진동 폭

이 감소하고 0got = 일 때 ( ) 0fy t = 이 되는 것을

알 수 있다. 또한 닫힌 해를 미분하여 측방향 속

도의 변화를 구하면 이는 비행궤적과 유사하게

진동하는 형태를 가지며, 0got = 일 때 ( ) 0fv t = 이

되므로 충돌각 제어가 가능하다. 위 닫힌 해는

1n m= + 의 조건일 때 가지는 형태로서 0 m< 이면

( ) 0M fa t = 이 되므로 got -다항식 유도법칙의 특징

을 그대로 유지하고 있음을 볼 수 있다.

유도이득 k 는 궤적의 진동 주기와 진동 크기

에 동시에 영향을 미치는데, k 가 커질수록 진동

주기는 빨라지고 진동의 크기도 변화시키는 특징

을 가진다. 그러므로 충돌각 및 가속도 제어를

위해 0 m< 이면서 1n m= + 의 유도이득을 선정하

고, 가속도 제한 및 하드웨어 제한, 자동조종장치

의 성능 등을 고려하여 적절한 이득 k 를 선정하

여야 할 것이다. 식 (21)의 닫힌 해는 제안한 표

적 가관측성 향상을 위한 유도기법의 유도이득

선정에 있어서 설계자에게 좋은 지표로 활용될

것으로 기대된다.

표적 가관측성 향상 유도법칙을 시선각과 비

행경로각, 그리고 잔여시간으로 다시 표현하면



第 39 卷 第 1 號, 2011. 1 표적 가관측성 향상을 위한 Time-to-go 다항식 유도법칙 21

( ) ( )( )

( ) ( )( )

2

2

2 2

3 1 1

{
}

M
obs go L

go

M go f

Va t m n kt
t

m n m n kt

l

q q

é ù= - - + + +ë û

é ù+ + + + + + +ë û

(23)

와 같으며, got 가 0으로 수렴할수록 식 (5)에 표

현된 got -다항식 유도법칙 형태로 변화한다.

Ⅲ. got 계산 방법

앞서 기술한 유도법칙을 실제 시스템에 구현

하기 위해서는 표적과 유도탄의 상대운동 정보를

활용하여 got 를 계산하여야 한다. 일반적으로 잔

여시간 계산은 아래 식과 같이

go ct R V= (24)

비행궤적이 직선에 가깝다는 가정하에, 거리와

접근속도( cV )만을 이용하여 간단히 계산된다. 하

지만, 충돌각 제어 유도법칙은 곡선 형태의 비행

궤적을 가지기 때문에, 위와 같은 방법의 got 계

산은 적합하지 않다. 그러므로 본 연구에서는 기

존 got -다항식 유도법칙에 의해 형성되는 비행궤

적 특징을 이용하여 새로운 got 계산식을 제안하

도록 한다.

식 (3)에 정리된 got -다항식 유도법칙의 닫힌

해는 시간의 대한 함수형태로서, 이를 0 0t = 이라

는 초기조건에 대해 0 /f Mt R V= 와 / Mt Vh= 을 대

입하여 거리에 대한 함수형태로 헤딩 오차의 닫

힌 해를 다시 표현하면 다음과 같다.

( ) ( )( ) ( )1 1
3 0 4 0

22 n mmC n R C R
n m

q h h h+ ++æ ö= - + - - -ç ÷-è ø
(25)

여기서 [ ]00 , Rh Î 이며,

( ) ( )

( )

3 0 01
0

4 0 01
0

1 2

1 2

n

m

C m
m n R

C n
R

l q

l q

+

+

= é + + ùë û-

= é + + ùë û

(26)

이다. 한편, 0t 시점에서의 시선(LOS) 축을 기준

으로 총 비행거리를 식 (27)과 같이 정의하고

( ) ( )0 02 2
0 00 0

11 1
2

R R
S d dq l h q l h= + + » + +ò ò (27)

이 식에 식 (25)를 대입하여 정리하면, 초기 시점

에 예상되는 총 비행거리가 계산된다. 이를 속도

로 나누면 0t 시점에서 예측되는 종말 시간을 다

음과 같이 계산할 수 있다.

( )0 2
00

1 11
2

R

f
M M

St d
V V

q l h= = + +ò (28)

매 비행순간을 초기조건으로 하여 위 식을 계

산한다면, ft 는 잔여시간 got 로 바꿀 수 있으며

이에 대한 최종 계산식은 다음과 같이 정리된다.

 

  











 (29)

여기서 ,f L M fl q l q q q= - = - 이며, 상수 1p , 2p ,

3p 는 다음 식과 같이 유도 이득에 의해 결정되

는 상수이다.

( )( )( )
( )( )
( )( )

1

2

3

1 2 3 2 3 3

2 2

3 2 3 2

p m n m n

p m n

p m n

= é + + + + ùë û
= + +

= + +

(30)

식 (28)의 got 계산식은 제안한 가관측성 향상

유도법칙의 사인형태의 비행궤적을 포함하지 않

아 호밍 초반에 got 추정 오차가 발생하여 비행

궤적의 변화가 발생할 수 있다. 하지만, 표적에

도달할수록 제안한 유도법칙은 got -다항식 유도

법칙으로 변화하기 때문에, 위 got 계산식은 호밍

의 중·후반부 부터 정확한 결과를 내어주어 유도

성능에는 영향을 미치지 않게 된다.

또한 정확한 got 계산을 위해서는 표적의 운동

을 정확히 추정하여 유도탄과 표적간의 상대거리

정보를 얻어내어야 한다. 그러므로 탐색기로부터

측정되는 방향각 정보를 활용하여 상대운동 정보

를 추정할 수 있는 유도필터의 설계가 필요하다.

Ⅳ. 시뮬레이션

본 장에서는 기존에 제시되었던 got -다항식 유

도법칙(
got
a )와 본 연구에서 새롭게 제안한 표적

가관측성 향상을 위한 got -다항식 유도법칙( obsa )
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표 1. 수치 시뮬레이션 조건 및 유도이득

명 칭 m n k 가속도 제한

Cond. 1 1 2 0 ¥

Cond. 2 1 2 2 ¥

Cond. 3 1 2 2 2100 /m s±

의 비교 및 특징 분석을 위해 비선형 시뮬레이

션을 수행하도록 한다. 유도법칙으로는 식 (23)

을 이용하고 got 계산은 (29) 식을 적용하였으

며, 유도법칙의 특징 분석이 주된 목적이기 때

문에 상대거리, 시선각, 비행경로각은 true 값을

활용하였다. 시뮬레이션 조건은 관성좌표계를

기준으로 [ , ] [4 ,0 ]t tx y km km= 에 위치한 정지 표적

과 [ , ]m mx y [0 ,0.1 ]km km= 초기 위치에서 속도

300 /m s , 비행경로각 10deg 로 발사되는 유도탄

을 가정하였다. 종말 충돌각을 0deg로 설정함으

로써, 위 초기조건은 충돌각 기준 좌표계를 기

준으로 거리오차가 100m , 헤딩 오차가 10deg 인
경우에 해당된다.

제안한 유도기법과 기존 got -다항식 유도기

법의 비교를 위해 유도이득을 표 1과 같이 정

하였다. Cond. 1은 충돌각 및 가속도 구속조

건을 만족시키는 기존 유도법칙 형태이고,

Cond. 2~3은 충돌각 및 가속도 구속조건을

모두 충족시키면서 표적 가관측성 향상을 위

해 호밍 유도되는 제안된 유도법칙의 형태이

다. Cond. 3의 경우, 유도탄의 최대 기동 가속

도 크기를 2100 /m s 으로 제한하여 시뮬레이션

을 수행하였다.

그림 3~5는 위 조건에 따라 비선형 시뮬레이

션을 수행한 결과로서, 각각 호밍 궤적, 비행경

로각, 가속도의 변화를 나타낸다. Cond. 1의 경

우 가속도의 변화가 거의 직선에 가까우면서

비행 궤적 및 비행경로각의 변화가 천천히 이

루어지는 것을 볼 수 있다. Cond. 2~3의 경우

에는 초반 큰 기동 가속도를 가지고선 표적과

의 상대 운동의 변화를 크게 만들다가 표적에

도달할수록 거의 직선에 가까운 비행을 하는

것을 알 수 있다. 이는 앞 절에서 기술한 제안

된 유도법칙의 특징으로 가관측성도 향상시키

면서 동시에 종말 구속조건을 모두 만족시키는

유도과정이다.
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그림 3. 유도탄의 호밍 궤적
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그림 4. 비행경로각의 변화
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그림 5. 가속도의 변화

위 결과를 통해, 제안한 유도법칙은 기존 유도

법칙의 특징을 그대로 가지면서 가속도 제한에

큰 영향이 없는 것으로 판단된다. 식 (29)를 통해

얻어진 got 값에 현재 시간을 더하여 비행순간마

다 추정된 종말 시간을 그림 6에 도시하였다.

식 (29)의 got 계산식은 기존 got -다항식 유도

법칙의 비행 궤적 특징을 반영하여 계산된 결과
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그림 6. 추정된 ft 의 변화
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그림 7. Information Matrix의 Min. SV 변화

이기 때문에 Cond. 1의 경우에는 정확한 추정

결과를 내어주지만, Cond. 2~3의 경우에는 호밍

초반에 추정 오차가 발생함을 볼 수 있다. 하지

만, 호밍의 중·후반부터는 got 의 추정이 정확히

이루어지고 있기 때문에 유도 성능에는 영향을

미치지 않는다. 이는 제안한 유도법칙이 표적에

접근할수록 기존 유도법칙의 형태를 가지기 때문

에 나타나는 결과이다.

표적의 가관측성 향상 정도를 비교하기 위해,

참고문헌 [12]의 6장에 기술된 Information

Matrix의 minimum singular value(min. sv)를

계산하여 비교하였다. Information Matrix는

100Hz 의 샘플링 조건에서 방향각 측정치 잡음의

분산이 2s = ( )20.5deg 라는 가정하에 recursive 계

산을 통해 구해지며, 이에 대한 결과는 그림 7과

같다. 표적 가관측성이 커질수록 Information

Matrix의 min. sv는 증가하게 되는데 그림 7을

통해 볼 수 있듯이, Cond. 1의 경우보다 Cond.

2~3의 경우에 min. sv의 크기가 크며, 발사 후

약 6초 무렵에 최대의 값을 가짐을 알 수 있다.

이는 초반에 최대의 가관측성을 확보하여 표적

운동의 추정 오차를 빠르게 상쇄시킬 수 있는 가

능성을 제시한다. Cond. 3의 경우가 Cond. 2의

경우보다 좀 더 큰 min. sv를 가지는데, 이는

Cond. 3의 경우 가속도 제한치에 의해 좀 더 오

랜 시간동안 진동하는 기동을 가지기 때문이다.

또한 10초 후부터는 Cond. 1의 min. sv가 다른

경우보다 커지는 것을 볼 수 있다. 이것은 Cond.

2~3의 경우에는 거의 직선 비행상태로 호밍이

되고 있는 상황인데 반해 Cond. 1은 표적과의

짧은 거리에서 시선각이 존재하기 때문에 생기는

현상이다. 제안한 유도법칙은 기존 got -다항식 유

도법칙에 비해 가관측성이 향상된 것을 확인할

수 있으며, 표적 운동의 추정오차를 초반에 줄일

수 있는 특징을 가진다.

Ⅳ. 결 론

본 연구에서는 기존에 연구되었던 종말 충돌

각 및 가속도 구속조건을 만족시키는 got -다항식

유도법칙에 대해 간략히 설펴보고, 이를 기반으

로 표적 가관측성을 향상시키는 새로운 유도법칙

을 제안하였다. 제안한 유도법칙은 기존 유도명

령에 유도이득이 곱해진 거리오차를 부가항으로

합한 형태로서, got -다항식 유도가 가지는 특징을

그대로 유지하면서 동시에 다양한 형태의 비행궤

적을 형성할 수 있다. 또한 제안한 유도법칙에

의해 형성되는 비행궤적의 닫힌 해를 도출하여

유도 특성에 대해 분석해 보았으며, 이를 활용하

여 시스템의 다양한 제한 조건을 고려한 유도 이

득 선정을 가능케 하였다. 본 연구에서 제안하고

있는 유도기법은 기존 got -다항식 유도기법과 유

사하게 간단한 형태를 가지며, 가속도 제한치가

미치는 영향이 미미하므로 수동형 탐색기를 탑재

한 실제 유도탄 시스템에 손쉽게 적용 가능할 것

이라 사료된다.

향후 연구에서는 실제 유도탄 시스템이 가지

는 여러 제한조건 및 지연효과, 그리고 표적 가

관측성 향상 정도를 직접적으로 고려하여, 설계

변수인 유도 이득을 선정하는 방안에 대해 연구

하고자 한다.
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