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ABSTRACT

This paper proposes a guidance law for missiles with control time constraint. Because

the proposed guidance law is based on a time-to-go polynomial, it has a generalized form.

Also, acceleration of the proposed law converges to zero at the end of the control time,

which reduces the sensitivity to the time-to-go estimation error and can increase the flight

stability when the separation of the missile appears. A prediction method of the time-to-go

is proposed for implementing the proposed law, and the possibility of application to the

midcourse and terminal guidance phases is dealt with for exoatmospheric interception. The

characteristics and performance of the proposed law are analyzed throughout various

simulations.

초 록

본 논문은 제어시간이 제한된 유도탄에 적용하기 위한 유도법칙을 제안한다. 제안된 유

도법칙은 잔여비행시간에 대한 다항식을 기반으로 설계되어 일반화된 형태를 가지게 된다.

또한 제어 종료시점에서 가속도 명령을 0으로 만들어 잔여비행시간(time-to-go) 추정 오차

에 대한 민감도를 줄여주고, 단 분리 등의 이벤트 발생 시 비행 안정성을 증가 시켜줄 수

있다. 제안된 유도법칙을 적용하기 위한 잔여비행시간 추정방법을 제안하고, 고고도 방어

요격탄의 중기 유도 및 종말 유도에 대한 적용 가능성을 제시한다. 다양한 시뮬레이션 수

행을 통하여 제안된 유도법칙의 특성 및 성능을 분석한다.

Key Words : Polynomial Guidance(다항식 유도), Zero-Effort-Miss(빗나간 거리), Midcourse

Guidance(중기 유도), Terminal Guidance(종말 유도), Time-to-go(잔여비행

시간)
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Ⅰ. 서 론

최근 개발되고 있는 유도탄의 경우 표적에 대

한 요격 확률을 높이기 위하여 유도 오차에 대한

구속조건 뿐만 아니라 충돌각 및 충돌 시간에 대

한 구속조건을 동시에 고려한 유도법칙들이 많이

연구 되고 있다[1-4]. 특히, 탄도탄 방어를 위한

대공 요격탄의 경우 발사 후 대기권을 벗어나게

되면 비행 에너지를 효율적으로 사용하기 위하여

표적을 요격할 때까지 지속적으로 추진기관을 사

용하지 않고, 다중 펄스 로켓모터를 가지는 추진

기관을 사용하여 로켓모터 연소 구간에서 추력편

향제어(thrust vector control)를 통해 표적 근처

까지 비행한 후 Kill Vehicle을 분리시켜 표적을

최종적으로 요격하게 된다. 이를 위해서는 중기

유도 시 제어시간에 대한 구속조건을 고려한 유

도법칙을 적용해야 한다.

최근 최적제어와 Sliding-Mode 제어 이론을

이용하여 제어시간에 대해 구속조건을 고려한 유

도법칙 연구가 이루어지고 있다[5-9]. 참고문헌

[5]에서는 추진기관의 연소 제한시간을 고려한

유도문제를 최적제어 이론을 적용하여 해를 구하

고, 추력편향제어에 적용하는 내용을 다루고 있

다. 참고문헌 [6]에서는 참고문헌 [5]에서 구성된

문제를 Sliding-Mode 제어 이론을 적용하여 외

란에 강건한 해를 구하였다. 그러나 위의 두 논

문은 제어 종료시점에서 가속도가 0으로 되지 않

아 잔여비행시간 추정 등의 오차가 발생할 경우

유도오차에 크게 영향을 줄 수 있다. 참고문헌

[7]은 다중펄스 로켓모터를 가지는 요격탄에 대

해 번의 제어 가능한 구간 동안 기동 표적을

요격하는 유도방법을 다루고 있다. 참고문헌 [8]

에서는 상대 속도 벡터에 대한 구속조건을 추가

적으로 고려하여 최적제어와 Sliding-Mode 제어

이론을 이용해 각각의 해를 구하였다. 일반적으

로 외기권에서 운용되는 요격탄은 추력편향제어

를 이용하여 자세제어 명령 추종을 통해 예측요

격지점으로 비행을 하는데, 참고문헌 [6-8]에서는

제안한 가속도 명령을 추력편향제어를 위한 적용

가능성에 대해서 다루고 있지 않다. 참고문헌 [9]

는 종말 비행 경로각에 대한 구속조건을 고려하

여 최적제어 이론을 적용해 해를 구하였지만, 요

격탄이 종축 및 횡축 모두 제어가 가능하다는 가

정을 했기 때문에 추가적인 연구가 필요하다. 제

어시간 구속조건을 가지는 요격탄은 일반적으로

고고도 탄도탄 방어 유도탄과 같은 특수한 목적

을 가지는 유도탄으로서 일반적인 유도탄에 적용

되는 충돌각 및 충돌시간 유도법칙 연구들과 다

르게 출판된 연구 내용들이 많이 없는 것으로 판

단된다.

본 논문에서는 요격탄의 초기 유도단계에서 고

도 상승이 이루어진 후 외기권에서 제한된 추진구

간 동안 제어를 통해 예측된 요격지점(predicted

intercept point)으로 비행할 수 있는 일반화된 유

도법칙을 제안한다. 제안하는 유도법칙은 기본적

으로 다항식 유도법칙[2]을 기반으로 설계되었고,

제어시간 종료시점에 유도명령을 0으로 만들 수

있도록 다항식을 설정하였다. 또한, 제안된 유도

법칙을 요격탄에 적용하기 위하여 실용적인 잔여

비행시간(time-to-go) 추정 방법을 제안하였다.

제안된 유도법칙은 예측된 요격지점으로 비행하

는 중기 유도뿐만 아니라, 종말 유도단계에서 Kill

Vehicle의 DACS (divert and attitude control

system) 사용 시 잔여제어시간(time-to- burnout)

보다 잔여비행시간이 클 경우라도 일반적인 비례

항법 유도를 적용한 경우와 비교하여 표적을 요격

할 수 있는 확률을 증가시킬 수 있다.

본 논문의 구성은 다음과 같다. Ⅱ장에서는 제

어시간 구속조건을 고려한 일반화된 유도법칙을

기술하고, 유도법칙을 적용하기 위한 잔여비행시

간 추정방법을 제안한다. Ⅲ장에서는 다양한 시

나리오에 대한 시뮬레이션을 통해서 제안된 유도

법칙의 성능을 검증한다. 마지막으로 Ⅳ장에서는

결론을 정리한다.

Ⅱ. 일반화된 유도법칙

본 장에서는 일반화된 유도법칙을 설계하고,

설계된 유도법칙을 적용하기 위해 필요한 실용적

인 잔여비행시간 추정방법을 제시한다.

2.1 유도법칙

Figure 1은 요격탄과 표적과의 2차원 교전 기

하학을 도시하였고, 고고도의 비행환경으로 대기

가 없는 외기권으로 가정한다. 또한, 외기권에서

요격탄은 제한된 시간 내에서 연속적으로 발생하

는 추력에 의한 제어만 가능하고, 표적은 중력의

영향만 받아 탄도궤적으로 비행한다고 가정한다.

관성 좌표계에 대한 운동 방정식을 다음과 같

이 정의한다.

  
(1)

   
(2)

    
(3)
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    
(4)

여기서 는 위치 벡터, 는 속도 벡터, 는

중력 벡터를 나타낸다. 아래 첨자  , 는 요격탄

과 표적을 각각 나타낸다. 중력 벡터 의 경우

일반적으로 거리에 대한 함수 이지만, 해석

적인 해를 구하기 위하여 시간에 대한 함수 

로 가정한다[10]. 추력에 의해 발생되는 요격탄

가속도 성분 중 종축 방향에 대한 제어가 불가능

하기 때문에 는 다음과 같이 다시 표현한다.

     (5)

여기서 는 가속도 제어가 가능한 횡 방향

추력성분이고, 는 가속도 제어가 불가능한

종 방향 추력성분으로 가정한다.

상대 위치 벡터    , 상대 속도 벡터

   , 상대 중력 벡터    를 각각

다시 정의하여 식 (1)~(4)를 표현하면

  (6)

       (7)

와 같다.

초기 시간을 , 종말 시간을 , 그리고 제어

종료시점을 (    )로 정의한다. 여기서 제

어 가능한 가속도 성분은

   
  ⋯ (8)

와 형태를 갖는다고 가정하고,   는 잔

여제어시간을 나타낸다[2]. 본 논문에서 고려하는

X

Y

PIP

Control
Free
Flight

Missile

Target

Fig. 1. Engagement geometry

구속조건 중  시점에 가속도를 0으로 만들기

위해 식 (8)에서   이어야 하고, 또한 예측

된 요격지점으로 유도오차 없이 비행하기 위해

서, 즉 
 , 식 (8)은 다음과 같이 하나의 항

만 필요하게 된다.

  
     (9)

식 (9)에서   이면, 제어 종료시점에 가속

도 명령을 0으로 만들면서 요격탄의 단 분리 등

의 이벤트가 발생할 경우 비행 안정성을 증가시

킬 수 있고,   이면 가속도 명령의 미분 값을

0으로 만들면서 잔여비행시간 추정 오차에 더 강

건한 유도명령을 생성시킬 수 있는 장점이 있다.

즉,  값을 크게 가져가면 종말에 가속도 변화

율을 작게 만들어 잔여비행시간 오차에 좀 더 둔

감하게 만들게 된다[11].

식 (9)를 이용하여 식 (6)과 식 (7)을 적분하면


 



 










(10)













  

  








 
















(11)

와 같다. 여기서   는 잔여비행시간

(time-to-go)을 나타낸다. 식 (11)로부터 Zero-

Effort-Miss (ZEM)를 다음과 같이 정의할 수 있

다.

  



















 

(12)

여기서 식 (12)는 현재 시간  이후부터 제어

를 하지 않고, 종말 시간 까지 비행했을 때 발

생되는 유도오차를 의미한다. 식 (12)에서 정의된

ZEM를 식 (11)에 대입하면

  

   



(13)
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와 같이 정리할 수 있다. 그리고 식 (13)으로부터

다음과 같이 를 유도할 수 있다.

 
   



    (14)

따라서 식 (14)를 식 (9)에 대입하여 정리하면

제어시간 구속조건을 가지는 일반화된 유도법칙

을 다음과 같이 유도할 수 있다.

     
    (15)

참고문헌 [7]에서는 비행 초기부터 종말까지

제어시간을 번 나누어서 최종적으로 표적을 요

격하는 개념으로 접근하여, 제어가능 구간이 한

번일 경우 식 (15)와 유사한 형태를 가지게 된다.

그러나 본 논문은 참고문헌 [7]에서 유도명령을

유도하기 위한 접근 방법과 다르고, 제어가 불가

능한 종축 방향 가속도 성분에 대해서는 고려하

지 않고 있다. 또한, 유도법칙 적용을 위해 필요

한 잔여비행시간 추정방법에 대해서도 다루고 있

지 않다. 만일 제어시간에 대한 구속조건이 없다

고 하면, 즉   이면, 식 (15)는

 



      (16)

와 같이 임의의 비례 이득 을 가지는 비례항법

유도명령 형태가 된다[12].

2.2 잔여비행시간 추정

ZEM 성분 중 요격탄 횡 방향 성분은 제어를

통해 줄어들고, 종 방향의 성분은 제어 불가능한

방향의 비행만으로 줄어들게 된다. 따라서 횡 방

향에 대한 기동이 크지 않다고 가정하면, 종 방

향에 대한 비행에 대해서 잔여비행시간을 추정할

수 있다.

먼저 상태변수들을 아래와 같이 종 방향 성분

에 대해서 표현하자.

→ → →  → 
 (17)

여기서 동체 좌표계 축은 요격탄의 노즈방향(=

종 방향)을 축으로 가지며 관성 좌표계를 기준

으로 자세각만큼 회전된 좌표계로 정의한다. 받

음각이 작다는 가정하에서는 비행 경로각만큼 회

전한 좌표계가 동체 좌표계로 정의되어진다. 위

첨자 는 요격탄의 동체 좌표계에 대한 종 방

향을 나타내고, 제어 가능 시간이 길지 않다고

하면 중력은 일정하다고 가정할 수 있다. 따라서

표적과의 조우조건 인    , 그리고 식 (12)와

식 (17)을 통해 종 방향 ZEM 성분이 0이 되도록

하는 에 대한 2차 방정식을 다음과 같이 유도

할 수 있다.


 




 






 










 











 




 

(18)

식 (18)로부터 는 2차 방정식의 해로서 다음

과 같이 유도할 수 있다.

  min






 






 




±   (19)

여기서

 



 






 











 



 







 




   ≥

(20)

이다. 여기서   이면 표적과의 교전조건에서

제한된 가속도를 통하여 요격이 불가능한 것, 즉

표적까지 물리적으로 도달할 수 없다는 것을 의

미한다. 또한 유도탄의 제어 에너지 최소화 관점

에서 식 (19)의 해 중 크기가 작은 것을 선택하

는 것이 적절하다. 식 (19)를 적용하게 되면 종

축 방향에 대한 ZEM을 0으로 하는 이기 때문

에 식 (15)에서 발생되는 가속도 명령은 횡 방향

성분만 발생하게 된다.

2.3 적용 예제

제안된 유도법칙은 고고도 방어 요격탄에 대해

크게 2가지 경우에서 적용 가능하다. 첫 번째는

비행 중 표적정보를 실시간 활용할 수 있는 종말

유도단계와 두 번째 경우 예측요격지점으로 비행

하는 중기 유도단계이다.

1) 종말 유도

요격탄의 종말 유도에 사용되는 일반적인 Kill

Vehicle의 경우 종 방향에 대해서 가속도 발생이

없고, DACS에 의해 횡 방향 가속도가 자세 및

위치 제어를 위해 발생한다. 종말 유도에 사용되

는 DACS는 사용 가능시간이 제한되는데, 잔여

비행시간 가 잔여제어시간 보다 클 경우, 즉
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  일 때, 일반적인 비례항법 유도법칙을 사

용하게 되면 표적 요격을 실패하게 된다. 그러나

제안된 유도법칙을 활용하게 되면 잔여비행시간

및 잔여제어시간을 예측하여 충분한 잔여제어시

간을 확보하면 비례항법 유도인 식 (16)을 적용

하고, 충분한 잔여제어시간을 확보하지 못하면

식 (15)를 활용하면 된다.

종말 유도가 이루어지는 단계에서는 표적과 요

격탄의 고도차이가 상대적으로 크지 않기 때문에

중력 가속도는 동일하다고 가정할 수 있다. 즉,

≈  → ≈  (21)

그리고 탐색기를 통해 획득한 표적 정보를 이

용하여 유도필터를 통해 표적에 대한 상태정보를

추정할 수 있고, 종 방향에 발생되는 가속도가

없으면 식 (12)는

   (22)

와 같이 간단히 표현된다. 따라서 Kill Vehicle의

종말 유도에 다음과 같은 유도법칙 적용이 가능

하다.

    

  
  (23)

식 (23)은 관성 좌표계에서 표현된 유도명령이

기 때문에




 

  


 

  
 


(24)

와 같이 변환 후 식 (24)에서 두 번째 항(
 )이

실제 DACS에 전달되는 유도명령이 된다. 여기

서 
는 관성 좌표계에서 동체 좌표계로의 좌표

변환행렬이다. 그리고   와 식 (21)로부터

는 식 (18)에 의해 다음과 같이 간단히 계산된

다.

  




(25)

2) 중기 유도

두 번째 경우, 요격탄이 중기 유도단계에서 예

측된 요격지점으로 비행을 하게 되면 표적에 대

한 중력 가속도를 무시할 수 있다. 즉,     . 또

한, 를 추진구간 동안의 평균 가속도로서 일

정하다고 가정하면 식 (12)는

  



 (26)

와 같이 표현 가능하고, 식 (26)을 식 (15)에 대

입하여 식 (24)와 동일한 좌표 변환을 통해서 요

격탄에 전달되는 중기 유도명령을 생성할 수 있

다. 이때, 잔여비행시간은

  min


 
 ±  (27)

와 같이 계산되고, 여기서

   
 




 
 

  (28)

이다. 만일 비행 중   일 경우는, 주어진 중

력 및 추력조건으로는 물리적으로 표적에 도달할

수 없다는 조건이며, 표적방향으로 비행을 수행

하고 있다면   으로 대체 계산한다.

이때 식 (26)에서 와 는

     (29)

  (30)

와 같이 표현되고, 는 예측요격지점을 나타

낸다.

Ⅲ. 수치 시뮬레이션

본 장에서는 제안한 유도법칙의 성능 검증을

위해 다양한 조건에서 시뮬레이션을 수행한다.

첫 번째는 제안한 유도법칙의 기본적인 특성을

파악하기 위해 참고문헌 [5]에서 제시한 유도법

칙 및 비례항법 유도와 성능비교를 수행한다. 두

번째는 종말 유도단계에서 표적 정보를 실시간

이용하여 표적을 요격하는 것이다. 마지막으로

예측된 요격지점으로 중기 유도를 수행하는 것이

다. 본 논문에서 수행된 시뮬레이션의 비행환경

은 대기가 없는 외기권으로 가정하고, 요격탄과

표적에 대한 상태정보는 정확히 안다고 가정한

다.

3.1 예제1: 기본 특성

제안한 유도법칙의 기본적인 특성을 파악하기

위하여, 참고문헌 [5]와 비례항법 유도인 식 (16)

을 이용하여 1차원 선형 시뮬레이션을 수행하였



第 46 卷 第 10 號, 2018. 10. 외기권 표적 요격을 위한 제어시간 구속조건을 가지는 … 819

다. 참고문헌 [5]에서 제안한 유도법칙은 다음과

같다.

 


  
 

  (31)

여기서 아래 첨자 는 참고문헌 [5]에서 제

시한 유도법칙을 나타낸다. 시뮬레이션 초기조건

으로서 초기 상대 거리는 = 2 km, 초기 상대

속도는  = 400 m/s, 제어 종료시점은  = 15 sec,

종말 시간은  = 30 sec이다. 제안한 유도법칙의

이득은 참고문헌 [5]와 동일한 유도이득 3을 만

들도록  = 1로 설정하였고, 비례항법 유도의 경

우 까지 제어 가능하다고 가정하였다.

Figures 2~4는 선형 시뮬레이션을 수행한 결과

로서, 상대거리, 가속도, ZEM를 각각 도시하고 있

다. Fig. 2에서 종말시간에 모두  = 0이 되는 것

을 확인할 수 있다. Fig. 3에서 제어 종료시점 

= 15 sec에서 제안된 유도법칙은 0으로 수렴하지

만, 참고문헌 [5]의 유도법칙은 일정한 가속도 값

을 가지는 것을 확인할 수 있다. 또한 비례항법

유도의 경우는  = 30 sec일 때 유도명령이 0이

되는 것을 확인할 수 있다. 따라서 제어 가능한

시간이 지난 직후 단 분리 등의 이벤트가 발생할

경우, 제안한 유도법칙이 탄의 기동을 0으로 만들

어 줌으로써 비행 안정성을 더 확보할 수 있는 것

을 확인할 수 있다. Fig. 3에서 ZEM는 비례항법

유도는 종말 시점에, 다른 유도법칙의 경우는

burnout 시점에서 0으로 수렴하여 나머지 잔여비

행시간 동안 탄도 궤적을 형성하면서 표적을 요격

할 수 있는 것을 알 수 있다. 또한 제안한 유도법

칙이 초반에 더 큰 가속도를 사용하면서 ZEM을

빨리 0으로 수렴시키는 것을 알 수 있다.
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Fig. 2. Relative range for example 1

0 5 10 15 20 25 30
-8

-7

-6

-5

-4

-3

-2

-1

0

1

t (sec)

a
 (

G
)

proposed

opt

png

Fig. 3. Acceleration for example 1
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Fig. 4. ZEM for example 1

3.2 예제2: 종말 유도

두 번째 시뮬레이션은 제안한 유도법칙을 요격

탄의 종말 유도단계에 적용한 것이다. 시뮬레이

션 조건으로서 요격탄 초기 위치는 
= 0, 

=

0, 초기 비행 경로각은 
= 60°, 초기 속력은


= 1 km/s이다. 표적 초기 위치는 

= 15 km,


= 15 km, 초기 비행 경로각은 

= 200°, 초기

속력은 
= 1 km/s이다. 제어 종료시점은 = 6,

8, 10 sec로 설정하였다. 종말 유도단계에서 적용

된 유도법칙은 식 (23)~(25)이다.

시뮬레이션 결과는 Table 1 및 Figs. 5~7에

각각 정리되어있다. 먼저 Table 1에서와 같이 제

안된 유도법칙의 유용성을 확인하기 위하여 제어

종료시점 까지 비례항법 유도를 적용한 경우와

결과를 비교해 보았다. 제안된 유도법칙의 경우

에 상관없이 표적을 정확히 요격하는 것을 확

인할 수 있고, 비례항법 유도를 적용한 경우에는

시점에 정확히 ZEM를 0으로 만들 수 없기 때
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Proposed Law PNG

=10 sec < 0.001 m 6.1 m

=8 sec < 0.001 m 61.4 m

=6 sec < 0.001 m 221.9 m

Table 1. Miss-distance compared with only

PNG

문에 제어 가능한 시간이 짧을수록 더 큰 유도오

차가 발생하는 것을 확인할 수 있다. Fig. 5에서

는 = 8 sec인 경우 요격탄과 표적과의 비행 궤

적을 도시하였다. Fig. 6에서는 가속도 프로파일

을 나타내고, 가 작을수록 초반에 더 큰 유도명

령을 생성시켜, Fig. 7에서와 같이 더 빨리 ZEM

를 감소시킴으로써 제한된 제어시간 내에 ZEM

를 0으로 수렴시키는 것을 확인할 수 있다.

0 5 10 15
0

5

10

15

x (km)

y
 (

k
m

)

interceptor

target

Fig. 5. Trajectory of  = 8 sec for example 2
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Fig. 6. Acceleration for example 2
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Fig. 7. ZEM for example 2

3.3 예제3: 중기 유도

세 번째 시뮬레이션은 요격탄의 중기 유도에

적용한 것이다. 시뮬레이션 초기 조건으로 요격

탄 초기 위치는 
= 0, 

= 0, 초기 비행 경로

각은 
= 70°, 초기 속력은 

= 600 m/s이다.

평균 추력 크기는 = 10 G이고, 제어 종료시점

은 = 10 sec, 예측된 요격지점은 = 20 km,

= 20, 30, 40 km로 설정하였다. 중기 유도에

적용된 유도법칙은 식 (15), 식 (24)와 식 (26)~ 

(28)을 활용하였다.

요격탄의 중기 유도는 공기가 없는 외기권에서

추력편향제어에 의해 이루어진다. Fig. 8은 추력

편향제어에 대한 기하학을 나타낸다. 여기서 는

요격탄 자세각으로서 추력벡터 방향과 일치한다

고 가정하고, 는 추력편향제어를 위한 자세각

명령, 는 요격탄의 비행 경로각을 나타낸다.

추력편향제어 모델은 1차 시간 지연시스템으로

가정하여 다음과 같이 모델링하였다.

 


  (32)

X

Y

,m ua
r

q cq
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Fig. 8. Thrust vector control geometry
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여기서 는 자세 응답 시상수로서 0.5 sec로

설정하였고, 는 다음과 같이 계산된다.

   tan




 (33)

여기서   이다. 이때 Fig. 8에서와

같이 를 정확히 제어하기 위해서는

′     (34)

와 같은 식이 성립해야하지만, 가 작다고 가

정하면 식 (34)를 근사식으로 사용하여 식 (33)

을 적용할 수 있다. 즉, 추력편향제어로서 정확한

측방향 가속도 제어가 어렵지만, 근사적으로 자

세 제어를 통해 제어 종료시점에 ZEM를 0으로

만드는 것이다.

Figures 9~14는 시뮬레이션 결과로서 비행궤

적, 속력, 자세각, 가속도, ZEM, 잔여비행시간 추

정 오차를 각각 나타낸다. Fig. 9에서 요격탄은

예측된 요격지점으로 정확히 비행하는 것을 확인
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Fig. 9. Trajectory for example 3
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Fig. 10. Speed for example 3

0 5 10 15 20 25 30 35
10

20

30

40

50

60

70

time (sec)

q
 (
d

e
g

)

y
pip

 = 20 km

y
pip

 = 30 km

y
pip

 = 40 km

cmd

res

Fig. 11. Attitude for example 3
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Fig. 12. Acceleration for example 3

할 수 있다. Fig. 10에서 비행 속력은 제어 종료

시점 = 10 sec까지 평균 약 1.45 km/s까지 증가

하다가 이후 중력에 의해서 점점 줄어드는 것을

알 수 있다. Fig. 11에서 요격탄의 자세각은 Fig.

12에서 생성된 가속도 명령과 식 (33)을 이용하

여 계산된 자세각 명령으로 제어되는 것을 알 수

있다. 이를 통해 = 10 sec 이전에 Fig. 13에서와

같이 ZEM를 0으로 수렴시켜 잔여비행시간 동안
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Fig. 13. ZEM for example 3
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Fig. 14. Time-to-go error for example 3

탄도궤적을 통해서 예측된 요격지점으로 비행하

는 것을 확인할 수 있다. Fig. 14에서 점선은 실

제 종말 시간 이고, 실선은 추정 종말 시간 

(=  + )을 나타냄으로써 에 대한 추정오차를

보여주는데 짧은 시간에 정확히  추정이 이루

어지는 것을 알 수 있다.

Ⅳ. 결 론

본 논문에서는 제어시간 구속조건을 고려한 다

항식 기반의 일반화된 유도법칙을 설계하였고,

실용적인 잔여비행시간 추정방법을 제안하였다.

설계된 유도법칙은 제어 종료시점에 가속도 명령

을 0으로 만들어 요격탄의 단 분리와 같은 이벤

트 발생 시 비행 안정성 확보를 할 수 있는 장점

을 지닌다. 제안된 유도법칙은 요격탄의 중기 유

도 및 종말 유도에 적용이 가능하고, 다양한 시

뮬레이션을 통해서 그 성능을 확인해 보았다.

제안된 유도법칙은 연소시간 추정 및 가속도

제한에 대한 민감도 분석, 6 자유도 운동 모델을

고려한 시뮬레이션 검증 등이 추가적으로 필요할

것으로 판단되고, 향후에 이에 대한 연구를 추가

적으로 수행해 나갈 것이다.
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