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우주발사체의 정밀한 외연적 유도 알고리듬 성능 분석
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ABSTRACT

This paper considers one of the explicit guidance algorithms, which has been proposed

by Jaggers, to determine the closed-loop guidance algorithm for upper stages of a 3-staged

space launch vehicle. Its commanded thrust vector is closer to the optimal solution when

compared with that obtained by using the well-known Powered Explicit Guidance (PEG),

which has been developed through the Space Shuttle program. Its performance is evaluated

here by applying for guidance of the launcher during the second and third stages.

Furthermore, to generate more precise guidance commands, it is attempted not to use the

approximate formulas for the derivation of the original guidance law, and it is shown that

performance is improved in comparison with the original.

초 록

본 논문에서는 주어진 3단형 발사체의 상단부 폐루프 유도 방식 선정을 위해 널리 알려

져 있는 Space Shuttle의 PEG 알고리듬보다 유도명령의 형태가 최적화 해에 가까운

Jaggers가 제안한 직접식 유도 방식에 대해서 다루었다. 이 알고리듬을 주어진 발사체의

상단부인 2단 및 3단 비행 구간에 적용할 경우에 대해서 유도 성능을 분석했다. 또한 보다

정밀한 유도를 위해 알고리듬 유도를 위해 사용된 근사식들을 가능한 사용하지 않도록 했

으며 원래의 알고리듬에 비해 성능이 개선됨을 확인하였다.

Key Words : Launch vehicle (발사체), Guidance algorithm (유도 알고리듬), Orbit

injection accuracy (궤도 투입 정밀도), Explicit guidance (직접 유도)
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Ⅰ. 서 론

본 논문에서는 고도 250 km의 궤도에 투입이

목표인 3단형 발사체의 상단부인 2단 및 3단의

폐루프 유도 방식 선정을 위해서 Jaggers에 의해

제안된 직접식 유도 방식에 대해서 다루었다
(1,2)

.

이 알고리듬은 널리 알려져 있는 PEG
(3)
와 같이

1970년대 Space Shuttle 프로그램을 통해 개발된

알고리듬으로 PEG와 비교할 때 유도 명령으로

주어지는 추력방향 단위 벡터가 최적 해의 형태

에 조금 더 가깝다는 점에서 차이가 있다. 이 알

고리듬의 한 형태는 Space Shuttle의 탑재 유도

알고리듬으로 사용됐으며 일본의 H-IIA 발사체

에도 적용된 것으로 추정된다(4). H-II 발사체에는

선형 싸인 유도 방법을 사용했는데, 성능 개선을
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위해 H-IIA에서는 좀 더 정밀한 유도 알고리듬

을 도입한 것으로 보인다(4,5).

과거에는 유도 방정식을 가능한 단순화시켜

최적성이 떨어지더라도 온보드 구현이 가능하도

록 한 반면에 최근에는 컴퓨터 기술의 발달로 좀

더 복잡한 유도 알고리듬도 사용 가능해졌다. 이

에 본 논문에서는 Jaggers가 제안한 유도 알고리

듬(1,2)을 주어진 발사체 모델에 적합하도록 적용

해보았다. 또한 여기서 사용한 근사식들을 가능

한 사용하지 않도록 했으며, Jagers가 제안한 원

래의 알고리듬과 비교를 통해 성능이 개선됨을

확인하였다. 여기에 비슷한 선형 벡터 형태의 유

도 명령을 사용하는 PEG와도 성능을 비교하였으

며, 선형 자세 명령을 사용하는 Saturn 발사체에

적용되었던 Iterative Guidance Mode (IGM)
(6,7)

와

도 성능을 비교하였다.

Nominal 및 3σ 섭동 조건에 대해서 3-자유도

모의시험을 수행했으며, 유도 알고리듬의 성능

평가 지표로 사용되는 궤도 투입시점에서의 위치

/속도 정밀도 분석 및 추가로 소모된 추진제량

분석을 통해 각 알고리듬의 성능을 비교 평가하

였다. 본 논문에 사용된 기호는 Jaggers가 사용한

기호(1)를 따랐으며 각 기호에 대한 구체적인 설

명은 이 문헌에 나와있다.

Ⅱ. 유도 알고리듬

진공상태에서의 발사체의 점질량 운동 방정식

은 다음과 같이 주어진다.

    


(1)

  (2)




(3)

전형적인 추력 구간에서의 발사체 유도 문제는

발사체를 원하는 목표 조건을 만족시키면서 최소

의 추진제를 사용할 수 있도록 발사체를 조종할

수 있는 추력 방향 값 와 이 값의 변화율을 실

시간으로 결정하는 문제이다. 일반적으로 엔진

배기 속도 와 추력 T 또는 가속도 a가 일정

하다는 가정 하에 유도 법칙이 유도 된다.

중력을 


 로 둘 경우 최소 추진제를 사

용하는 최적의 추력 방향은 다음과 같은 미분 방

정식의 해로 정의된다 [1].

   ⋅





,   




(4)

여기서   이며 는 반경 인 원궤도에

서의 각속도이다.  ⋅





항이  항 보다

적다고 가정할 경우 위 미분방정식의 해는 다음

과 같이 주어지게 된다.

    cos 


 (5)

여기서 는 단위벡터이며, 와
는 남은 비행

시간동안 일정하다. 여기에 평평한 지구로 가정

할 경우, ≈ 로 선형 탄젠트 유도 법

칙이 얻어진다.

Jaggers는 식 (5)에서 ⋅
 ,   가정을

추가해 추력 방향 단위 벡터를 다음과 같은 형태

로 두었다(1).

 


 (6)

PEG의 경우 cos≈



,

sin≈에 해당하며, 구체적으로

추력 방향 명령 벡터는 다음과 같이 주어진다 (3).

 



(7)

IGM의 경우는 피치와 요 방향의 자세 명령이

다음과 같은 형태로 주어진다(7).

     (8)

    

2.1 알고리듬 유도

식 (6)을 식 (1)에 대입하면

 


 (9)

이 식을 현재 시점부터 목표 궤도 투입까지 남은

시간 time-to-go ()까지 적분하여 속도 및 위치

를 얻기 위해서는 다음 식에 대한 적분값 계산이

필요하게 된다.

 ≡



cos (10)
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 ≡







 (11)

 ≡









cos  (12)

 ≡












  (13)

그러나 이 적분값은 일정 추력 모델에 대해서 해

석적인 해가 존재하지 않고
(8)

, 이 값을 계산하기

위해서는 뿐만 아니라 도 필요하게 된다. 여

기서 cos≈, sin≈로 가

정할 경우는 다음과 같이 된다.

  (14)

가 주어질 경우 일정 추력이나 일정 가속도 모

델에 대해서 다음 추력적분값에 대해서 닫힌 형

태의 해가 주어지게 되어 이후의 추력에 의한

속도 및 위치 변화 계산이 용이하게 된다.

 



 (15)

 




 (16)

 




 (17)

 









 (18)

 









 (19)

 









 (20)

식 (1)과 (2)의 적분값을 , , , 로 나

타내면

   


       (21)

   


         (22)

따라서  ,
 를 계산하기 위해서는 식

(10)~(13)과 같이 주어지는 추력 적분값, 중력에

의한 속도 및 위치 영향을 알기 위한 중력 적분

값  와
 가 필요하고, 그리고 사전에 가정

된 을 보정하기 위해서는 predictor/corrector

개념이 필요하게 된다.

결과적으로 유도 문제는 궤도 투입시의 위치

및 속도 구속 조건을 만족시키는 유도 파라미터

,
, K를 결정하는 문제로 이 값들은 다음과 같

이 표현된다.

  


(23)

 

 
(24)

 가 주어질 경우



  


(25)

식 (23)은   방향으로는 회전을 제어하지 않도

록 =0이 되도록 선택한 값이다. 그리고 일반적

으로 구속조건이 주어지지 않는  의 비행거리

방향 요소는 ⋅
 으로부터 얻어진다. 즉,

  ⋅  (26)

Jaggers는 식 (26)을 만족시키는  의 비행거리

방향 요소를 근사적으로 계산하는 방법을 제안했

으나(1) 이럴 경우 ⋅
 가 정확히 만족되지

않아 유도 알고리듬의 성능이 많이 떨어져 여기

서는 ⋅
 을 정확히 만족시키는  를 계산

하여 사용하였다.

2.2 추력 적분값

추력적분값, 는 서로 관련된 값으로 추력적

분값과 는
 나 속도 손실을 포함한 전체 속

도 이득  의 직접적인 함수이다. 즉,

    (27)

 는 초기 추정이 필요하며 이를 통해  가

결정되고 는 식 (15)에서와 같이 을 사용하여

계산한다.

, , ,  계산을 위해서 평균 값 개념이

도입되었고 이전 단계의 유도 알고리듬 계산에서

얻어진 수렴된 을 사용할 수 있다고 가정한다.

가속도 프로파일을 다음과 같이 시간에 대한 선

형 함수로 가정하여 , , , 는 해석적으

로 얻도록 한다.

≈ (28)
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여기서 A와 B는 식 (15)와 (18)을 만족하는 값으

로 선택했다. 구체적으로 A와 B에 대한 연립방

정식을 풀어 얻어지는

 





, 











,   

 (29)

이 경우 sine과 cosine을 포함한 추력적분값은

다음과 같이 주어지게 된다. 구체적인 유도 과정

은 참고문헌 [9]에 기술되어 있으며 이후 유도

과정이 생략된 식들도 참고문헌 [9]에 자세히 기

술되어 있다.

  cos (30)

  cos


≈ (31)

  cossin (32)

  cos


 (33)

여기서  ≡


,  ≡

 


,  ≡
 



 ≡
 



,  ≡
 



,  ≡
 



  sin (34)

 cos  sin (35)

  sin
cossinsin (36)

  cos  sin cos  sin (37)

 


,  ,   ,  

, , , 는 ≈


≡일 경우의 추력

적분값에 해당한다.

Jaggers는 가 0에 접근함에 따라 상대적으로

적은 항은 사라진다는 가정 하에 , , 를

아래와 같이 L, J, S, Q로 표현하면서 단순화를

시도하기도 했다(1).

 ≈ (38)

 ≈ (39)

 ≈ (40)

여기서

 

sin
,  



  cos

  cos,   cos,   




2.3 중력 적분값

본 논문에서는 중력 적분값은 Delprte가 제안

한 중력을 3차 다항식으로 근사해서 적분값을 계

산하는 방법
(10)

을 사용하였다. PEG와 IGM의 경

우도 비교를 위해서 같은 방법을 사용하였다.

Jaggers도 비슷한 방법을 제안했으나 Delprte는

항까지 포함한 중력 모델을 사용한 반면에

Jaggers는 단순화된 원궤도에 대한 중력 

을 사용하고, 


    ≈    라고 둔 점

이 다르다. Delprte가 제안한 방법을 간략히 기

술하면 중력장을 다음과 같이 시간에 대한 3차

다항식으로 모델링하여 수치적분을 피하도록 하

였다.

       
 

 


 

 


(41)

이 다항식의 계수는 시작과 끝점에서 상태 벡터

값을 사용하여  ,  , 


, 


로

나타내도록 했다. 앞의 다항식을 사용하면 중력

적분값은

  





   


    (42)

  













   




 



 (43)

3차 다항식 모델은 구간이 너무 길지 않는 한 타

당하며, 구간이 너무 길 경우는 여러 개의 구간

으로 나누어 주어야 한다.

주어진 추력적분값과 중력적분값을 사용하여 궤

도 투입 시의 상태 변수는 다음과 같이 예측된다.

       (44)

        (45)

이렇게 얻어진  ,
 를 사용하여 다시 중력적분

값을 개선하고 이를 사용하여  가 일정한 값으

로 될 때까지 최종 상태 변수를 개선하는 반복

계산이 필요하게 된다.
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 ,
 가 수렴한 후에 유도 방식을 구현하기

위해서 corrector 개념이 사용되는데, 목표 상태

를 다음과 같이 개선함으로써 수행된다.

      ⋅
 

   (46)

     sin   ×  cos,

     (47)

여기서      ×  로 목표 궤도면에 수

직인 단위벡터,   sin 

 ⋅
  는 목표 수직

비행방향각이다. 이제 0으로 수렴해야 하는 오차

항은 다음과 같이 정의되고

        (48)

 는 다음과 같이 보정 된다.

       (49)

2.4 알고리듬 구현

본 절에서는 앞에서 기술된 알고리듬을 구현하

는 순서도에 대해서 간략히 기술하였다.

• 알고리듬 초기화

 

 =nominal 값 사용

    (이와 같이 초기 추정치에 오차

가 커도 충분히 수렴하는 결과 얻어짐)

   

• 반복 계산

① 속도 이득 및 속도 개선

      ,      

여기서 는 이전 과정에서의 속도로 여기서

유도 명령은 0.5초 마다 계산되어 갱신된다고 두

었다. 따라서 는
의 0.5초 이전 값을 나

타낸다.

② time-to-go와 추력 적분값 계산

    을 사용하여 와 L, J, S, Q를 계산한다.

③ 적분값 계산

K,   를 계산한다.

④ 유도 파라미터 및 range-to-go 계산

 

 
,  ,



  


⑤ 최종 위치 및 속도 예측 (predictor)

 
 를 예측한다.

⑥ 목표 위치 및 속도 보정 (corrector)

 ,
 ,

 가 수렴했는지 평가한다. 수렴했으면

반복 계산을 종료하고 그렇지 않으면 ①로 가서

다시 반복 계산을 수행한다.

• 유도 알고리듬 계산과정의 종료

유도명령의 발산을 막기 위해서 다음과 같은 조건

을 만족시키면 반복 계산을 중지하고 피치 및 요

방향의 유도 명령각 변화율 
를 일정한 값으

로 유지한다.

If | | ≤ , then 
는 고정

값에 따라 궤도 투입 성능이 영향을 받으므로

신중히 선택해야 되는데, 본 논문에서는 2단의 경

우 600 (m/s), 3단의 경우 150 (m/s)를 사용하였다.

2.5 알고리듬 개선

Jaggers는 식 (28)과 같이 가속도 프로파일을 선

형으로 가정하여 추력적분값을 계산했는데 이럴

경우 추력 적분값 및 추력에 의해서 얻게 되는 속

도 및 위치에 있어서 오차가 발생할 수 있다. 이를

개선하기 위해서 가속도 프로파일을 2차, 3차 다

항식으로 근사할 경우 이런 오차들이 얼마나 줄어

드는지 알아보았다.

먼저 다음과 같이 2차 다항식으로 근사할 경우

≈ 
 (50)

여기서 계수 A, B, C는 식 (15), (18), (19)를 만족

하도록 선택했다.    이므로 위 식을 만족

시키는 가속도 프로파일은 J값도 만족시킨다. 이

렇게 계수를 결정하는 이유는 가속도 프로파일과

의 차이를 줄이는 것보다 가속도를 사용하여 결과

적으로 얻을 수 있는 속도와 위치를 정확히 예측

하는 것이 더 중요하기 때문이다. 결과적으로
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(51)
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다음과 같이 정의하면

 ≡
 



,  ≡
 



,  ≡
 



  sin 
sin cos  sin (52)

 cos sin (53)

  sin cos  sinsin
cos  sin (54)

  cos  sin cos sin


sin cos  sin (55)

이로부터 , , 는 식 (30)~(33)을 사용하여

계산하면 된다. 마찬가지 방법으로 3차 다항식으

로 근사할 경우

≈ 
 ′ 

 (56)

식 (15), (16), (17), (20)을 만족시키도록 계수를 선

택하면

 














, (57)

 






















,    

 
















,

′ 























다음과 같이 정의하면

 ≡′
 



,  ≡′
 



,  ≡′
 



   (58)

   cos
sin cos  sin  (59)

   sin cos sin
cos  sin (60)

    cos
sin cos sin (61)

여기서 ⋅는 식 (52)∼(55)를 나타낸다.

아래 그림은 일정 추력 모델에 대해서 nominal

조건에 대해서의 ,
을 사용하여 3단 비행구간

유도 시작 시점부터 연소종료시점 부근까지 각 방

법에 대해서 얻어지는 추력에 의한 속도 및 위치

이득값의 오차를 나타낸다 (여기서 N-좌표계는 항

법좌표계를 나타낸다). 여기서 ’nth order'는 가속

도 프로파일을 n차로 근사할 경우 ‘1st order with

approximation'은 식 (38)~(40)을 사용하여 얻어진

결과를 나타낸다. 각 방법의 오차는 수치적분을

통해서 정확히 얻어진 값과 비교함으로써 계산했

다. 아래 가속도 프로파일에서 알 수 있듯이 1차

와 2차, 또는 1차와 3차는 차이가 다소 있지만 2차

와 3차는 크지 않음을 알 수 있다. 차수를 올려줌

으로써 추력에 의한 속도 및 위치 예측이 훨씬 더

정확해짐을 알 수 있다.

중력 적분값도 근사식으로 인해 어떻게 영향을

받는지 알아 보았다. Jaggers가 제안한 단순화된

원궤도에 대한 중력을 사용하고 


   

≈    라고 가정할 때 ‘3rd order Approx.

Fig. 1. 3단 구간에서의 가속도 프로파일

Fig. 2. 추력에 의한 속도이득값 오차
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Fig. 3. 추력에 의한 위치이득값 오차

Fig. 4. 중력에 의한 속도이득값 오차

Fig. 5. 중력에 의한 위치이득값 오차

with more simplification'과 보다 정확한 중력 값

및 앞의 가정을 사용하지 않을 때 중력 적분값

‘3rd order Approx.'(10)을 비교하였다. Fig. 4와 5를

보면 ‘3rd order Approx. with more

simplification'의 예측 오차가 다소 큼을 알 수 있

다. Jaggers의 경우 이런 단순화를 사용한 이유는

좀 더 단순화된 형태의 최종 위치 및 속도 예측

방정식을 얻기 위해서인 것으로 추정된다.

Ⅲ. 수치결과

본 절에서는 앞의 유도 알고리듬을 주어진 3단

형 발사체의 2단과 3단 유도를 위해 적용한

3-DOF 모의시험 수행 결과에 대해서 기술하였다.

2단 유도가 중단된 이후 3단 유도가 시작 되기전

에는 nominal 명령 각속도를 사용하였으며, 2단과

3단 연소 종료시점에 목표 궤도를 각각 설정하였

다. 3단 연소 종료 후 목표궤도는 약 250x700 km

의 타원 궤도이다.

앞 절에서 기술했듯이 더 고차 다항식을 사용하

여 추력 적분값을 계산하고, 중력 적분값도 단순

화하지 않을 경우에 대해서 얻어진 유도 알고리듬

’modified'와 Jageers가 제시한 방법
(1,2)

을 그대로

사용할 경우, 즉, 식 (38)~(40)을 사용하여 추력적

분값을 계산하고 중력적분값도 단순화된 원궤도

에 대한 값을 사용할 경우의 알고리듬 'original'의

성능을 비교해 보았다. 앞의 내용에서 알 수 있듯

이 ’modified'의 경우 알고리듬 순서도는

'original' 알고리듬과 거의 유사하다.

Table 1은 Jaggers가 제안한 알고리듬 ‘original'

과 다음과 같은 알고리듬을 사용한 경우에 대해서

nominal 조건에 대한 모의시험 결과를 나타낸다.

▪’modified+1st' : ‘modified'에서 1차 가속도

프로파일로 근사해서 추력 적분값을 얻는 경우

▪’modified+2nd' : ‘modified'에서 2차 가속도

프로파일로 근사해서 추력 적분값을 얻는 경우

▪’modified+3rd' : ‘modified'에서 3차 가속도

프로파일로 근사해서 추력 적분값을 얻는 경우

여기서 R(PER)은 근지점 고도오차를, R(APO)는

원지점 고도오차를, INC는 경사각 오차를, Mp는

추진제양에 있어서 차이를 나타낸다. 표 1에서 알

수 있듯이 ’modified+1st'와 ‘original'은 미미하지

만 ’IGM‘을 제외한 다른 방법에 비해서 3단 구간

에서 추진제 성능 면에서 다소 떨어짐을 알 수 있

다. 또 속도나 위치 오차도 ’modified+2nd'나

’modified+3rd'에 비해서 미미하지만 약간 더 큼

을 알 수 있다. ’modified+2nd'와 ’modified+3rd'

는 크게 차이가 없음을 알 수 있으며 ’PEG'와 비

교할 때 작지만 더 오차가 적음을 알 수 있다.
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'IGM'(7)의 경우 2단에서는 다른 방법과 크게 차이

가 없지만 3단 구간에서는 가장 성능이 떨어짐을

알 수 있다. 이는 'IGM'의 경우 range-to-go를 근

사식을 사용해서 계산하기 때문에 비행시간이 큰

임무의 경우 성능이 떨어지기 때문이다. 반면에

'PEG'나 'modified'는 좀더 복잡하지만 추력과 중

력의 영향을 모두 고려하여 range-to-go를 정확하

게 예측하는 방법을 사용하기 때문에 추진제양에

있어서 크게 변화가 없게 된다.

Figure 6∼9는 각 경우에 대한 유도 명령을 나

타낸다. 여기서 ’modified'는 ’modified+3rd'를 나

타낸다. ‘IGM'의 경우 ’open-loop' 명령과 가장 차

이가 크며, ‘original'은 매우 미미하지만

’modified'나 'PEG' 경우에 비해서 다소 차이가 생

김을 알 수 있다.

2단 연소 종료 시점

유도 방식
R(PER) R(APO) INC Mp

(km) (km) (deg) (kg)

modified+1st

modified+2nd

modified+3rd

original

PEG

IGM(7)

0.09342 -0.05159 0.00010 0.00

0.15203 -0.08185 0.00011 0.00

0.15202 -0.08185 0.00011 0.00

0.07680 -0.04349 -0.00049 0.00

0.15256 -0.08218 0.00011 0.00

0.28788 -0.17982 0.00010 0.00

3단 연소 종료 시점

유도 방식
R(PER) R(APO) INC Mp

(km) (km) (deg) (kg)

modified+1st

modified+2nd

modified+3rd

original

PEG

IGM
(7)

-0.01690 0.19715 0.00024 0.39

-0.04383 0.05136 0.00008 -0.23

-0.04420 0.04861 0.00007 -0.23

-0.04478 0.08529 0.00012 0.23

-0.02284 0.26273 0.00034 -0.08

0.00333 -0.18829 -0.00003 15.08

Table 1. nominal 조건에서의 성능 비교

Fig. 6. 2단 비행 구간에서 요각 명령

Fig. 7. 2단 비행 구간에서 피치각 명령

Fig. 8. 3단 비행 구간에서 요각 명령

Fig. 9. 3단 비행 구간에서 피치각 명령

각 방법의 성능 비교를 위해서 다양한 3σ 섭동

조건에 대해서도 모의시험을 수행했는데, 이중 큰

차이를 보이는 경우는 1단에서 추력 오차 요인이

있는 경우로 Table 2는 이 경우에 대한 결과
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2단 연소 종료 시점

유도 방식
R(PER) R(APO) INC Mp

(km) (km) (deg) (kg)

modified

original

PEG

IGM

-0.49297 0.24124 0.00168 -8.97

-3.09628 1.19962 -0.00028 -8.97

-0.50941 0.24429 0.00170 -8.97

0.33367 -0.26010 0.00135 -11.53

3단 연소 종료 시점

유도 방식
R(PER) R(APO) INC Mp

(km) (km) (deg) (kg)

modified

original

PEG

IGM

-0.04781 -0.00153 0.00005 2.97

-0.05996 -0.07308 0.00003 5.63

-0.04161 0.07549 0.00016 3.13

0.01792 -0.10703 0.00011 17.89

Table 2. 1단 추력오차가 있는 경우 성능비교

를 나타낸다. 'original'과 'modified', 그리고

‘PEG’ 모두 3단 엔진중단시점에서 궤도 투입 오

차가 적어, 목표 궤도 투입이 가능하나 ‘original'

의 경우 다른 경우에 비해 2단 연소 종료 시점에

오차가 크고 이를 보상하기 위해서 3단에 요구

추진제도 다른 경우에 비해서 다소 큼을 알 수

있다. 이는 추력 적분값 계산을 1차 다항식으로

근사해서 발생한 오차로 차수를 올려 줄 경우 오

차가 줄어들게 된다. ’modified'의 경우 'PEG‘에

비해서 차이는 적지만 더 적은 양을 요구함을 알

수 있어 ’modified'가 우수함을 알 수 있다. 따라

서 비행시간이 길고 목표 궤도가 현재 위치에 대

해서 상대적으로 멀리 떨어진 임무의 경우에는

더 적합할 수 있다고 판단된다.

Ⅳ. 결 론

본 논문에서는 주어진 3단형 발사체의 보다 정

밀한 유도를 위해 PEG 보다 최적 명령 형태에

가까운 Jaggers가 제시한 알고리듬에 대해서 다

루었다. 2단 및 3단 유도에 적용하여 nominal 및

off-nominal 조건에서 성능을 분석했으며 PEG,

IGM과도 성능을 비교하였다. 또한 기존의 알고

리듬을 개선할 수 있는 방법을 제시하였고, 현재

주어진 발사체 모델에 대해서는 차이가 적지만

기존의 Jaggers 알고리듬과 PEG보다 성능이 우

수함을 확인했다. 따라서 발사체의 유도 알고리

듬 개발시 개발될 유도 알고리듬의 성능 평가를

위한 기준 알고리듬으로 활용될 수 있을 것으로

판단된다. 그리고 보다 복잡한 임무가 주어진 발

사체의 경우에 더 적합할 것으로 예상되며, 이에

대해서는 추후 분석할 예정이다.
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