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ABSTRACT

In this paper, based on the characteristics of proportional navigation, a composite

guidance law is proposed for impact angle control of passive homing missiles maintaining

the lock-on condition of the seeker. The proposed law is composed of two guidance

commands: the first command is to keep the look angle constant after converging to the

specific look angle of the seeker, and the second is to impact the target with terminal

angle constraint and is implemented after satisfying the specific line of sight(LOS) angle.

Because the proposed law considers the seeker's filed-of-view(FOV) and acceleration limits

simultaneously and requires neither time-to-go estimation nor relative range information, it

can be easily applied to passive homing missiles. The performance and characteristics of

the proposed law are investigated through nonlinear simulations with various engagement

conditions.

초 록

본 논문에서는 비례항법 유도의 특성을 이용하여 수동 호밍 유도탄을 위해 탐색기의

lock-on 조건을 유지하면서 충돌각 제어를 할 수 있는 복합 유도법칙을 제안한다. 제안된

유도법칙은 두 가지 형태의 유도명령으로 구성되어 있다. 첫 번째 유도명령은 초기 유도

단계에서 탐색기의 지향각(look angle)을 일정하게 유지키기 위한 것이고, 두 번째는 비례

항법 유도명령으로서 특정 시선각 조건을 만족시킨 후 적용하여 원하는 충돌각으로 표적

을 타격시키게 된다. 제안된 유도법칙은 유도탄의 탐색기 field-of-view(FOV)와 가속도 제

한을 동시에 고려하고, 유도명령을 생성시키기 위해 표적 거리정보와 잔여비행시간

(time-to-go) 정보가 필요하지 않기 때문에 수동 호밍 유도탄에 직접 적용할 수 있다. 다양

한 비선형 시뮬레이션 결과를 통해서 제안된 유도법칙의 특성 및 성능 분석을 수행한다.
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Ⅰ. 서 론

현대의 대전차 및 함대함 유도탄의 경우 표적

의 취약한 부분을 공격하여 요격 확률을 최대화

하기 위해 충돌각 제어에 대한 요구를 많이 하고

있다. 이러한 이유로 충돌각 제어에 대한 연구가

과거부터 현재가 많이 진행되어오고 있다. 충돌

각 제어 유도법칙은 크게 최적 제어이론을 기반

으로 한 유도법칙[1-5]과 비례항법(proportional

navigation)을 활용한 유도법칙[6-9]이 많이 연구

되었다. 최적 제어이론을 이용한 유도법칙은 가

속도 명령을 성능지수로 하여 에너지를 최소화하

면서 충돌각 구속조건을 만족하도록 하는 방법이

다[1-3]. 참고문헌 [4]에서는 충돌각 뿐만 아니라

종말 가속도 조건을 만족할 수 있는 유도법칙을

제안하였고, 참고문헌 [5]에서는 가속도 명령의

성능지수에 잔여비행시간(time-to-go)을 고려하여

다양한 형태의 최적 유도명령을 생성 시킬 수 있

는 유도법칙을 제안하였다. 최적 제어이론을 바

탕으로 한 충돌각 제어 유도법칙의 경우 가속도

명령을 생성시키기 위해 표적의 거리정보 또는

잔여비행시간을 추정하는 필터 설계가 필요한 단

점을 가지고 있다.

비례항법을 활용한 방법으로 참고문헌 [6]은

시변 편향항(time-varying bias)을 비례항법에 포

함하여 충돌각을 제어한다. 참고문헌 [7-8]에서는

비례항법 특성을 이용하여 정지된 표적 또는 기

동이 없고 일정한 속도로 움직이는 표적에 대하

여 지대지(ground-to-ground) 교전 시나리오에서

0°에서 -180°까지의 충돌각을 만족하도록 하기

위한 복합 유도법칙을 제안하였다. 참고문헌 [9]

에서는 가속도 명령을 두 단계로 나누어 초기 유

도에서는 비례항법에 고정된 편향항을 포함한 유

도법칙을 적용하고, 편향항의 적분값이 특정값을

만족하면 비례항법으로 전환하는 방법을 제안하

였다. 기존의 최적 제어이론을 바탕으로 한 유도

법칙과 비례항법을 활용한 유도법칙의 경우 유도

탄에 장착된 탐색기의 field-of-view(FOV) 제한

조건을 대부분 고려하지 않았다. 충돌각 제어 유

도법칙은 비례항법만을 이용하여 표적을 타격하

는 경우와 비교해서 비행궤적을 크게 변화시키기

때문에 탐색기의 FOV에서 표적을 놓칠 가능성

이 커지게 되고, 이로 인해 표적 타격 임무 또한

실패할 확률이 커지게 된다. 따라서 제한된 탐색

기의 FOV를 가지는 유도탄에 충돌각 제어 유도

법칙을 적용하기 위해서는 lock-on 조건을 계속

유지하면서 표적을 타격할 수 있도록 유도하는

것이 아주 중요하다.

그러므로 본 논문에서는 탐색기의 FOV 제한

을 고려하고, 원하는 충돌각을 만족하면서 표적

을 타격할 수 있는 복합 유도법칙을 제안한다.

제안 된 유도법칙은 비례항법 유도의 시선각 변

화율과 지향각(look angle) 변화의 특성을 활용하

여 총 두 가지 형태의 유도명령을 생성하게 된

다. 첫 번째 유도명령은 탐색기 지향각을 일정하

게 유지시키기 위한 것이고, 두 번째는 비례항법

유도명령으로서 특정 시선각 조건을 만족시킨 후

적용하여 표적을 타격하면서 동시에 충돌각을 만

족시킬 수 있도록 한다. 또한 유도탄의 기동 가

속도 제한을 고려하여 달성 가능한 최대 충돌각

계산 방법을 제안하고, 교전 전에 원하는 충돌각

설정 시 유용하게 적용할 수 있다. 제안된 유도

법칙은 가속도 명령을 생성시키기 위해서 지향

각, 시선각, 시선각 변화율만 필요하고, 표적 거

리 및 잔여비행시간 추정이 필요 없기 때문에 방

향 정보만 측정할 수 있는 수동형 탐색기를 장착

한 유도탄에 쉽게 적용할 수 있다.

본 논문은 문제 정의를 Ⅱ장에서 정리하였고,

비례항법의 시선각 변화율과 지향각 변화에 대한

특성을 Ⅲ장에서 기술하였다. Ⅳ장에서는 복합

유도법칙을 제안한 후 달성 가능한 최대 충돌각

계산 방법에 대해서 다루고, 제안된 유도법칙의

성능검증을 위한 시뮬레이션 결과를 Ⅴ장에서 보

여준다. 마지막 Ⅵ장에서 결론을 정리하였다.

Ⅱ. 문제 정의

Figure 1에 도시된 것 같이 정지된 표적에 대

하여 2차원의 지대지 교전 기하학을 고려하자.

여기서 는 유도탄의 속도, 는 lead angle, 
는 유도탄 속도에 수직한 가속도 명령을 나타낸

다. 표적과 유도탄의 상대거리는 로 정의되고,

는 시선각, 와 는 비행 경로각과 충돌각을

각각 나타낸다.

Fig. 1. Homing guidance geometry
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만일 유도탄을 일정한 속도를 가지고 시간지연이

없는 시스템으로 근사화하면, 아래와 같이 비선

형 운동 모델을 유도할 수 있다.

 cos (1)

 sin (2)

 


(3)

먼저 정지된 표적을 타격하기 위하여 비례항

법 유도를 적용한다고 가정하자. 이때 비례항법

유도법칙은

   (4)

와 같이 정의된다[10]. 여기서 은 비례항법 이

득이다. 식 (3)과 식 (4)로부터 는 다음과 같이

표현가능하다.

  (5)

식 (5)를 경계조건을 이용하여 적분하면 다음과

같다.

     (6)

여기서 는 초기 발사각, 는 초기 시선각, 

는 종말 시선각을 각각 나타낸다. 정지된 표적에

대하여 타격 순간 종말 속도 벡터는 시선 벡터와

동일해야한다. 즉,

   (7)

식 (7)을 이용하면, 식 (6)은 다음과 같이 표현할

수 있다.

 





(8)

식 (8)로부터 충돌각은  , , 에 의해 결정되

고, 지대지 교전 시   이기 때문에 식 (8)은

다음과 같이 간략하게 된다.

 


(9)

따라서 Fig. 2와 같이 호밍단계 동안 정지된 표

적을 타격하기 위하여 비례항법 유도가 적용되면

달성 가능한 충돌각은

∈     ≥  (10)

Fig. 2. Region of achievable impact angles

와 같다. 여기서   일 경우, 유도탄이 표적에

접근할수록 가속도 명령이 무한대로 커지기 때문

에 충돌각을 만족시킬 수 없다[7].

Ⅲ. 비례항법의 특성

본 장에서는 비례항법의 특성에 대해서 기술

한다. 먼저 최대 가속도 제한을 다루기 위하여

시선각 변화율에 대해서 분석하고, 다음으로 탐

색기의 lock-on 조건을 유지하는 유도법칙을 유

도하기 위하여 지향각 변화의 특성에 대해서 논

의하도록 한다.

3.1 시선각 변화율의 해

식 (2)를 미분한 후, 식 (5)를 이용하면

   (11)

와 같다. 연쇄법칙에 의해 식 (11)은 다음과 같이

표현할 수 있다.




  (12)

따라서 식 (12)는 선형 미분방정식으로서 다음과

같이 해를 구할 수 있다.




 

 


(13)

여기서 와 는 초기 시선각 변화율과 상대 거

리를 각각 나타낸다.

비례항법의 경우 식 (13)을 이용하여 도시된

Fig. 3에서와 같이 에 따라서 세 가지 형태의

특성을 가진다. 첫 번째로   을 가지는 비례

항법은 표적 근처에서 유도명령이 발산하게 된

다. 두 번째로   일 경우 일정한 유도명령이

생성되고, 세 번째로   일 경우 유도명령이 0

으로 수렴하게 된다. 즉,  ≥ 인 경우에만 호밍

유도단계 동안 유한한 유도명령을 생성시킬 수
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Fig. 3. Normalized LOS rate for various N

있다. 또한,   일 때 최대 가속도 명령은 교

전 초기에 발생하게 된다.

3.2 탐색기 지향각의 해

만일 받음각이 작다고 가정하면, 탐색기의 지

향각과 lead angle을 동일하다고 정의 할 수 있

고, 이때 는 다음과 같이 정의할 수 있다.

   (14)

식 (14)를 이용하면, 식 (1)~(3)을 상대거리와 지

향각에 대한 미분방정식으로서 다음과 같이 표현

가능하다.

cos (15)

 




 sin
(16)

식 (15)로부터 만일   이면, 은 단조감소

하기 때문에 독립변수를 에서 로 바꿀 수 있다

[11]. 따라서 식 (16)을 식 (15)로 나누면, 다음과

같이 하나의 비선형 미분방정식을 유도할 수 있

다.



sin
 




sin
(17)

식 (4)를 식 (17)에 대입하여 정리하면



sin


sin
(18)

와 같고, 식 (18)의 해를 다음과 같이 구할 수 있

다.

sin

sin
 

 


(19)

여기서 는 초기 지향각을 나타낸다. 식 (19)로

부터   을 가지는 비례항법 유도는 지향각을

일정하게 유지시키고,   일 경우 지향각을 0

으로 수렴시키는 것을 알 수 있다.

Ⅳ. 복합 유도법칙

본 장에서는 앞서 기술한 비례항법의 특성을

이용하여 충돌각 제어를 위한 복합 유도법칙을

제안한다. 또한 유도탄의 조건에 따라 달성 가능

한 최대 충돌각을 계산하는 방법에 대해서 기술

한다.

4.1 유도법칙 제안

충돌각 제어를 위해 제안하려는 유도법칙은

Fig. 4에서와 같이 총 두 단계의 유도단계로 이

루어지게 된다. 첫 번째 유도단계는 일정한 지향

각을 유지하는 단계이고, 두 번째는 특정 조건을

만족하는 순간 비례항법 유도로 전환하여 원하는

충돌각으로 표적을 타격하는 단계이다.

먼저, 두 유도단계의 전환 조건을 유도하기 위

하여 식 (14)의 관계를 이용하면 식 (8)은

   


(20)

와 같이 표현가능하고, 식 (20)은 에 대하여 다

음과 같이 정리할 수 있다.

   


(21)

만일 초기 유도단계 동안 탐색기의 지향각 는

초기 로부터 원하는 지향각 로 수렴한 후

일정하게 유지된다면, 식 (21)의 시선각은 유도단

계 전환 조건으로서 ,  , 에 의해 결정 될

수 있다. 즉, 초기 유도단계 동안 일정한 지향각

을 유지한 후 특정한 시선각을 만족하는 순간

Fig. 4. Guidance phase in a ground-to-ground
engagement
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 ≥ 를 가지는 비례항법 유도를 적용한다면 충

돌각 제어가 가능하게 된다.

이러한 비례항법의 특성을 바탕으로 다음과

같이 초기 유도단계와 종말 유도단계를 위한 복

합 유도법칙을 설계할 수 있다.

    (22)

     ≥  (23)

여기서 는 →를 위한 비례 이득이고, 아래

첨자 과 은 초기 유도단계와 종말 유도단

계를 각각 나타낸다. 식 (22)와 식 (23)에서 유도

명령을 생성시키기 위해서는 지향각, 시선각, 시

선각 변화율만 필요하여 수동형 탐색기를 장착한

유도탄에 쉽게 적용될 수 있다. 에서 으

로의 전환 법칙은

   i f  
 i f ≥ 

(24)

와 같고, 식 (21)로부터 전환조건을 다음과 같이

정의할 수 있다.

   


(25)

여기서 아래 첨자 는 제안된 유도법칙의 전환

시점을 의미한다. 식 (25)로부터 큰 충돌각을 요

구할수록 유도단계 전환을 위한 시선각 조건의

크기도 커져야 되는 것을 알 수 있다.

4.2 달성 가능한 최대 충돌각 계산

큰 충돌각을 달성하기 위해서는 전환 시점에

서 시선각 크기를 크게 하기 위하여 유도탄의 고

도가 높아야 하기 때문에 초기 유도단계에서 

를 크게 유지시킬 필요가 있다.

만일   이고 식 (2)를 식 (1)로 나누면, 초

기 유도단계에서 에 대한 의 미분방정식은






tan
(26)

와 같고, 식 (26)의 해는 다음과 같다.

 tanln


(27)

식 (25)와 식 (27)을 이용하면 유도전환 위치에서

표적과의 상대거리 를 다음과 같이 계산할 수

있다.

  exp

tan

  


 (28)

또한   일 때 식 (15)의 해는 다음과 같이

구할 수 있다.

   cos (29)

따라서 식 (28)과 식 (29)를 이용하면, 유도전환

시점에서의 시간 를 다음과 같이 계산할 수 있

다.

  cos

 
(30)

식 (22)를 식 (16)에 대입하면

 


  (31)

와 같고, 식 (31)의 해는 다음과 같다.

  (32)

여기서 시정수 는

  


(33)

와 같이 정의 된다. 식 (32)로부터 식 (22)가 초

기 유도단계에 적용되면 시정수 만큼의 빠르기

를 가지면서 →가 되는 것을 알 수 있다.

만일   이면,   이다. 즉, 제안된 유

도법칙을 적용하기 위해서는 유도전환 시점에서

는 최소한 보다 커야한다.

비록  ≠이더라도, 가 매우 작으면 초기

유도단계에서는 대부분 탐색기의 지향각은 일정

하게 유지 될 것이다. 그러나 식 (22)의 오른쪽

두 번째 항 때문에 최대 충돌각을 만족시키기 위

하여 작은 를 설정하기 위해 값을 키우게 되

면 가속도명령이 크게 발생할 수 있는 것에 주의

해야한다. 즉, 초기 유도단계에서는 교전 시작 시

점에서 다음과 같이 최대 가속도 명령이 생성된

다.

max 

 sin
  (34)

따라서 유도탄의 최대 가속도 제한 max 내에서

초기 유도단계의 유도명령을 생성시키기 위해서

는 는 다음과 같이 설정해야한다.




   

max  sin
(35)
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만일




≥ 

max  sin
(36)

이면, 는 식 (35)의 관계를 만족시키기 위하여

초기 설정된 값 보다 작게 설정되어야 한다.

초기 유도단계 동안 최대 가속도 명령은 식

(34)와 같이 교전 시작 시 생성되는 반면에 최소

가속도 명령은 유도단계 전환시점에서 다음과 같

이 생성된다.

min 

 sin
(37)

또한, 식 (13)에 의해 비례항법 유도가 적용 된

종말 유도단계 동안 최소 가속도 명령은 유도단

계 전환 시점에서 다음과 같이 생성된다.

min 

 sin
(38)

그러므로 min min 이기 때문에, 만일

교전 전에 유도탄 외부의 표적정보 측정장치로부

터 를 획득하고   max이면, 식 (28)과 식

(38)을 이용하여 max 내에서 달성 가능한 최대

충돌각 max를 다음과 같이 계산할 수 있다.

maxmaxmax

 tanmaxlnmax
 sinmax 

max
(39)

여기서 max는 탐색기의 FOV로서 유도탄이 가

질 수 있는 최대 지향각을 나타낸다. 식 (39)를

통해 계산 된 충돌각보다 더 큰 충돌각을 설정할

경우, 표적 거리 오차의 영향은 크지 않지만, 원

하는 충돌각을 만족할 수 없게 되어 을 작게

설정하거나 max를 더 크게 설정하여야 한다.

Ⅴ. 수치 시뮬레이션

본 장에서는 제안된 복합 유도법칙의 성능 및

특성 분석을 위하여 총 두 가지 경우에 대한 비

선형 시뮬레이션을 수행하도록 한다. 첫 번째는

참고문헌 [7]에서 제시된 유도기법과의 성능비교

를 수행하고, 두 번째는 현실적인 유도탄에 적용

하기 위하여 속도변화를 고려한 운동 모델에 대

하여 시뮬레이션을 수행하였다.

5.1 성능비교

비선형 시뮬레이션을 위하여 초기 상대거리는

   , 초기 발사각 및 탐색기 지향각은

     , 충돌각은   , 기동 가속도

제한은 max  , 속도는    , 그

리고 탐색기의 FOV 제한은   max  으로

설정하였다. 식 (22)의 교전 초기 유도법칙을 적

용하기 위한 비례 이득은 식 (30)과 식 (35)를 이

용하여   로 설정하였다. 종말 유도단계를

위하여 비례항법 이득은    으로 각각 설정

하였다.

성능비교를 위하여 참고문헌 [7]에서 제안된

충돌각 제어를 위한 복합 유도법칙을 활용하였

다. 이 유도법칙은 제안된 유도법칙과 유사하게

비례항법의 특성을 활용한 것으로 0°부터 -180°

까지의 충돌각을 맞추기 위하여 초기 유도단계를

위한 orientation 유도법칙을 제안하였다. 참고문

헌 [7]에서 제안한 유도법칙은 다음과 같다.

 












 i f 

 
 

 i f 

 
 

(40)

여기서 아래 첨자 Ratnoo는 참고문헌 [7]에서 제

안한 유도법칙을 의미한다.

Figure 5~8은 비선형 시뮬레이션을 수행한 성

능비교 결과로서, 비행궤적, 유도명령, 탐색기 지

향각, 비행 경로각을 각각 도시하고 있다. Fig. 5

로부터 제안된 유도법칙과 Ratnoo et al. 모두 표

적을 잘 타격하는 것을 확인할 수 있고, 특히 제

안된 유도법칙인 경우 초기 유도단계에서 비행

Fig. 5. Missile trajectories of the proposed
law and Ratnoo et al.
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Fig. 6. Guidance commands of the proposed
law and Ratnoo et al.

Fig. 7. Seeker look angles of the proposed

law and Ratnoo et al.
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Fig. 8. Flight path angles of the proposed
law and Ratnoo et al.

궤적이 크게 변화는 것을 알 수 있다. 이 결과는

초기 유도단계에서 제안된 유도법칙이 탐색기의

지향각을 최대값으로 유지하면서 비행고도가 상

승하기 때문이다. Fig. 6에서 제안된 유도법칙은

최대 기동 가속도 내에서 유도명령을 생성시키지

만 Ratnoo et al.의 결과에서는   일 경우 가

속도 명령이 종말 유도단계에서 포화되고, 이 결

과 충돌각 오차가 약 24° 발생하는 것을 Fig. 8

로부터 확인할 수 있다. 또한 Fig. 7에서 제안된

유도법칙은 탐색기의 지향각이 45°이내에서

lock-on 조건을 계속 유지하는 것을 알 수 있는

반면에 Ratnoo et al.의 경우 유도단계 전환 근처

에서 표적이 탐색기의 FOV에서 벗어나는 상황

이 발생하여 실제 교전 시 임무 달성에 실패할

수 있을 것이다. 위의 결과들로부터 제안된 유도

법칙은 제한된 기동 가속도 내에서 탐색기의

lock-on 조건을 유지하면서 원하는 충돌각으로

표적을 정확히 타격하는 것을 확인할 수 있다.

5.2 속도변화를 고려한 유도탄 모델 적용

제안된 유도법칙을 현실적인 유도탄 모델에

적용하기 위하여 속도변화를 고려한 운동 모델에

대해서 비선형 시뮬레이션을 수행하였다. 유도탄

의 공력 모델은 참고문헌 [12]를 이용하여, 최대

속도는 약 275 m/s, 평균 속도는 약 200 m/s 정

도가 되도록 수정하여 사용하였다. 유도탄은 표

적과의 상대거리가 30 m 이내가 되면 표적은 탐

색기 화면에 blind되어 더 이상 추적이 불가능하

다고 가정하여, 이후에는 유도명령을 마지막 값

으로 유지하도록 하였다. 실제 교전 환경에는 중

력 이 작용하기 때문에  항을 보상해서

식 (24)를 적용하였고, 와 max는 평균 속도를

기준으로 하여 각각 계산하였다. 시뮬레이션을

위한 초기 조건은 앞서 수행한 시뮬레이션과 동

일하고, 식 (39)로부터 계산된 충돌각은

 (N=3), -90°(N=3), -110°(N=2), -130°

(N=2)이다.

시뮬레이션 결과는 Fig. 9~13에 도시되어 있

고, 비행궤적, 속도 프로파일, 유도명령, 탐색기

지향각, 비행 경로각을 각각 나타낸다. Fig. 9는

유도탄이 비례항법 유도로 전환되기 전까지 동일

한 초기 비행궤적을 가지는 것을 보여주고, 유도

단계 전환 후에는 모든 경우 무시할만한 유도오

차를 가지고 표적을 타격하는 것을 알 수 있다.

유도탄의 속도는 부스트(boost) 단계가 끝나는

  sec에서 최대 속도를 가지고, 이후 중력과

가속도 명령에 의한 유도항력으로 인해 속도가

점점 줄어드는 것을 Fig. 10으로부터 알 수 있다.

Fig. 11에서 교전 시작 초기에 최대 가속도 명령

이 생성되고, 중력 보상항에 의해 아주 짧은 시

간동안 가속도 명령은 포화가 되는 것을 보여준

다. 그러나 유도단계 초기 가속도 명령 포화는

탐색기의 지향각을 최대값으로 유지시키기 위한
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Fig. 9. Missile trajectories for realistic
missile model

Fig. 10. Missile velocity profiles for
realistic missile model

Fig. 11. Guidance commands for realistic
missile model

것으로 종말 유도단계에서는 가속도 명령이 포화

되지 않기 때문에 표적에 대한 거리 오차와 충돌

각 오차에는 영향을 주지 않는다. Fig. 12에서는

지향각이 탐색기의 FOV 제한 내에 유지

Fig. 12. Seeker look angles for realistic
missile model

Fig. 13. Flight path angles for realistic

missile model

되는 것을 보이고, Fig. 13으로부터 무시할 수 있

는 충돌각 오차를 가지는 것을 알 수 있다. 이러

한 결과들로부터 제안된 유도법칙은 제한된 유도

탄의 성능을 가지고 현실적인 환경에서도 만족할

만한 성능을 달성하는 것을 알 수 있다.

Ⅵ. 결 론

본 논문에서는 수동형 탐색기를 장착한 유도

탄의 충돌각 제어를 위한 복합 유도법칙을 제안

하였다. 제안된 유도법칙은 호밍 유도단계 동안

총 두 가지의 가속도 명령을 생성하게 된다. 첫

번째 명령은 탐색기의 지향각을 일정하게 유지시

키기 위한 것이고, 두 번째는 교전 전에 결정 된

충돌각으로 표적을 타격하기 위한 비례항법 유도

명령이다. 그리고 두 유도단계의 전환은 비례항

법 이득, 충돌각, 원하는 지향각을 이용하여 계산

된 특정 시선각에 도달하면 이루어진다. 제안된
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유도법칙은 탐색기의 FOV 제한을 고려하여 유

도단계 동안 lock-on 조건을 계속 유지할 수 있

고, 기동 가속도 제한에 따른 최대 충돌각을 교

전 전에 분석할 수 있는 해석적인 방안을 제시하

여 원하는 충돌각을 설정하는데 유용하게 적용할

수 있다. 또한, 유도단계 동안 가속도 명령 생성

을 위해서는 지향각, 시선각, 시선각 변화율 정보

만 필요하기 때문에 수동 호밍 유도탄에도 쉽게

적용할 수 있을 것으로 판단된다. 다양한 충돌각

조건과 속도변화가 있는 운동 모델에 대한 비선

형 시뮬레이션을 수행하였고, 무시할 수 있는 거

리 오차와 충돌각 오차가 발생하는 것을 확인하

였다. 향후 정지된 표적뿐만 아니라 움직이는 표

적에 대해서도 lock-on 조건을 유지하면서 원하

는 충돌각으로 표적을 타격할 수 있는 유도법칙

에 대해서 연구를 수행하고자 한다.
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