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Ⅰ. 서  론

본 논문에서는 위성발사체의 최종단이 고체로켓모터로 

구성되어 있는 경우 정확한 목표 궤도 투입 위한 Gamma 

유도 알고리듬에 대한 분석을 수행하였다. 고체 엔진의 

경우 액체 엔진과는 달리 전체 속도 증분을 비행 중 제

어할 수 없기 때문에 궤도 투입 오차가 크게 발생할 수 

있다. 미국의 보잉사에서 개발한 IUS의 경우 임무에 따

라 1~3개까지 다양한 고체모터로 구성이 가능한데, 고체

모터의 앞서 언급한 단점을 보완하기 위해 저추력의 액

체 버니어 엔진을 사용하여 고체모터에 의해 발생하는 

속도 오차를 보상함으로써 궤도 투입 정밀도를 향상시켰

다[1-3]. IUS는 1982~2004년까지 지구저궤도에서 고궤

도까지 위성을 투입하는 다양한 임무를 수행하였다. 미
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ABSTRACT

In this paper the Gamma guidance law, which was used for IUS (Inertial Upper Stage), is applied for 

solid-motor guidance of a upper stage of a satellite launch vehicle. The RCS (Reaction Control System), 

which activates after burnout of the upper stage, is employed for the convergence of the guidance 

algorithm and compensation of velocity errors induced by the solid motor. The algorithm is also simplified 

by replacing the time-consuming numerical integration process to predict final vehicle states with 

Keplerian trajectories. The performance of the algorithm is evaluated by conducting 3-DOF computer 

simulations for off-nominal flight conditions. The numerical results show that Gamma guidance can 

reduce the orbit injection accuracy in comparison with that obtained by applying open-loop commands.

초   록

본 논문에서는 IUS (Inertial Upper Stage)에 사용된 Gamma 유도 방식을 상단이 고체모터로 구성된 

위성발사체 유도를 위해 적용해 보았다. 알고리듬의 수렴성 및 고체모터의 속도 오차 보상을 위해 RCS 

(Reaction Control System)가 최상단 연소 종료 후 작동하는 것으로 두었다. 알고리듬 계산 과정 중 최종 

궤도 투입 오차 예측을 위한 적분과정을 Keplerian 궤적으로 단순화함으로써 수치 적분과정이 없도록 알고

리듬을 구성하였다. 유도 알고리듬 평가를 위해 비공칭 비행 조건에 대한 3-DOF 컴퓨터 시뮬레이션을 수

행해 주어진 상단 유도 방식은 개루프 명령을 적용한 경우 대비 궤도 투입 오차를 줄일 수 있음을 보였다.
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공군의 Titan T34D의 상단으로 사용되어 지구정지궤도

에 위성을 투입한 바 있으며, Space Shuttle의 탑재 베

이에 탑재되어 목성 탐사를 위한 Galileo 위성을 지구 

탈출 궤도에 투입하는 데에도 성공적으로 사용되었다. 

IUS 외에도 4단형 고체 엔진을 사용하는 인도의 ASLV 

(Augmented Satellite Launch Vehicle)의 경우도 고체 

엔진에 의한 속도 증분이 부족한 경우 Velocity Aug- 

mentation System을 작동하여 속도 손실을 보상했다

[4]. 일본의 가장 최신의 고체 엔진 발사체인 Epsilon 

발사체는 3단형으로 구성되어 있는데 액체 추진 시스템 

Post Boost Stage (PBS)가 임무에 따라 최종단에 추가

로 장착 가능하도록 구성되어 있다. PBS는 속도 조절 

기능이 있어 궤도 투입 정밀도와 다양한 임무에 대응할 

수 있는 임무 유연성을 향상시키기 위해 사용된다[5]. 

그러나 이런 속도 보상 시스템은 발사체 중량을 증가시

켜 페이로드 질량이 줄어든다는 단점이 있기 때문에 발

사체의 임무에 따라 필요성에 대한 검토가 요구된다. 

IUS의 다양한 임무 수행을 위해 Boeing사의 Hardtla

는 Gamma 유도 알고리듬을 개발하였다[1-3]. Gamma 

유도방식은 상태공간 모델에 대한 현대제어이론과 선형

대수기법을 사용하여 원하는 목표 궤도를 달성하기 위한 

추력방향과 연소시점을 비행 중 반복계산을 통해서 결정

하게 된다. 참고문헌 [6]에서는 알고리듬이 수렴하는 않

는 경우에 대해서 분석했으며, 주로 속도 오차를 보상할 

수 없는 조건에 대해 알고리듬이 발산해 Pseudo RCS를 

제안하기도 했다. Pseudo RCS는 실제 RCS는 없지만 알

고리듬의 수렴성을 위해 상단 연소 종료 후에 RCS가 있

는 것처럼 구성하여 유도 문제를 푸는 경우를 의미한다. 

새로 개발되는 발사체의 경우 폐루프 유도 방식의 복

잡성 때문에 목표 궤도 투입 정밀도 요구 조건에 제약이 

크지 않을 경우 상단에서도 개루프 유도 방식을 적용하

는 경우도 있다. 본 논문에서는 가장 단순한 형태의 유

도 명령인 개루프 명령과 비행 중 반복 계산을 수행해야 

하는 Gamma 유도 방식을 주어진 위성 발사체의 최종단

에 적용해 유도 성능을 비교해 보았다. 먼저 주어진 위

성발사체에 적용되는 Gamma 유도 알고리듬에 대해서 

자세히 기술함으로써 알고리듬의 원리와 복잡성을 파악

할 수 있도록 했다. 알고리듬의 수렴성을 위해 최종단 

연소 종료 후 속도 오차 보상 시스템이 있는 경우로 가

정하였으며, 유도 알고리듬 계산 단계 중 최종상태벡터

를 예측하는데 필요한 적분 과정을 Keplerian 궤적을 사

용해서 상태벡터를 계산함으로써 알고리듬 중에 적분과

정이 없도록 단순화하였다. 다음으로는 주어진 위성발사

체의 최종단 이전까지 누적된 위치 및 속도 오차에 대한 

3-DOF Monte Carlo 시뮬레이션을 수행해 유도 방식에 

따른 궤도 투입 성능을 평가하였다.

Ⅱ. 유도 알고리듬

본 절에서는 유도 알고리듬을 얻는 데 필요한 로켓의 

운동방정식, 선형화된 운동방정식을 기술하고 주어진 위

성 발사체 상단 유도를 위해 적용되는 유도 알고리듬 계

산 과정에 대해서 기술하였다.

2.1 운동방정식의 단순화

공기력 영향을 무시할 수 있는 우주발사체 상단 구간

에서 관성좌표계에서의 로켓 점질량모델에 대한 운동방

정식은 다음과 같이 주어진다.

 



 




  




 







(1)

여기서   는 각각 발사체의 위치와 속도, 는 추

력에 의한 가속도를 나타내고, 는 목표궤도 투입을 위

한 제어변수 벡터를 나타내는데 추력벡터 방향 와 점

화시간 가 여기에 해당된다. 는 중력 벡터로 IUS의 

경우 항까지 고려된 중력모델을 사용하였다[1].

  



 ⋅



⋅

 


(2)

여기서 는 지구 중력 상수, 는 지구 장반경이고 

     
.

Gamma 유도법칙에서는 이점 경계치 문제를 쉽게 풀 

수 있도록 추력구간을 순간적으로 속도를 얻는 것으로 

가정하는 속도 임펄스로 근사시켰다. 속도 임펄스가 적

용되는 시점은 일정시간 동안의 KM(Kick Motor) 연소 

후에 얻어지는 위치와 임펄스를 적용했을 때 얻어지는 

위치가 같아지도록 다음과 같이 정해진다. 위 운동방정

식으로부터 연소종료 시점  에서의 위치벡터는 다음과 

같이 주어지고

 




 


 
  (3)

  에서 속도 임펄스 로 KM에 의한 속도이득을 모

사할 경우 위치벡터는

  










 
  (4)

연소시간이 충분히 짧아서 ≈
 로 두면
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  로부터
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≡







로 두면

        (7)

따라서 원래의 운동방정식은 다음과 같이 p개의 임펄

스로 구성된 운동방정식으로 변형할 수 있다. 즉 무추력

구간-임펄스-무추력구간-임펄스로 궤적을 단순화 시킬 

수 있다.





 




 


,        ⋯   (8)

2.2 운동방정식의 선형화

유도 문제는 원하는 목표궤도 조건을 만족시키는 비행

궤적을 생성할 수 있는 제어변수를 찾는 일이다. 이를 

위해서 다음과 같이 앞 절의 운동방정식을 기준궤적에 

대해서 선형화한 운동방정식이 Gamma 유도법칙을 유도

하기 위해서 필요하게 된다. 식 (1)을 선형화하면


 (9)

여기서  




 






.

F 와 G 는 시간에 대한 함수로 기준궤적에 대해서 구해

진다. 선형화된 운동방정식의 해는


 


 (10)

여기서 는 상태전이행렬이고, 는 제어행렬

이다. 중력벡터에서 2차 이상의 항을 무시할 경우
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′ × ,  ′ 







(11)
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×
(12)

여기서  



    
  




로 항등 행렬을 나타낸다.

상단 KM이 낼 수 있는 속도 임펄스의 크기는 정해져 

있으므로 KM 제어변수는 다음과 같이 제한되어진다.


 






 

  (13)

목표궤도 달성을 위한 제한조건은 다음과 같이 상태변

수의 함수로 주어진다.


 (14)

이 방정식을 선형화하면 

 ,  



  (15)

위 방정식들로부터 다음과 같이 선형화된 구속조건방정

식을 얻을 수 있다.

  
  

 (16)

 ≡ 
   × (17)

2.3 유도 알고리듬

KM의 전체 속도 임펄스는 정해져 있기 때문에 IUS의 

RCS는 KM의 임펄스 오차를 보상하는 데 필요한 속도 

증분을 제공하는 역할을 한다. 유도방정식의 해는 예측

하지 못한 섭동으로 인해 에너지가 부족한 조건이 유발

되면 이로 인해 해가 존재하지 않을 수 있는데, 이 경우 

RCS의 연소를 고려해서 유도 문제를 구성하면 유도 방

정식의 해가 존재하는 조건으로 변경할 수 있다. 이 해

가 실제 연소 가능한 RCS의 연료량보다 더 많은 값을 

요구할 수도 있다. 여기서는 Fig. 1과 같이 발사체 상단

에 속도 보상 시스템이 있고 상단 연소종료직후에 작동

하는 경우에 대해 유도알고리듬을 구성해 보았다.

다음은 Fig. 1과 같은 조건에 대해 Gamma 유도방식

를 적용하기 위한 무추력 구간과 추력 구간 각각에 대한 

유도 알고리듬을 기술하였다. 

(가) 무추력 구간에서의 유도 알고리듬

①  
 를 추정한다.

여기서 t 1은 다음과 같이 계산할 수 있다.

      







(18)

여기서 는 상단 구간동안 얻을 수 있는 속도를 나타

낸다.  는 발사 전에 목표궤도를 만족시킬 수 있는 

값으로 미리 계산해서 사용한다. 즉 Gamma 유도방법을 

사용하기 위해서는 사전에 계산된 제어변수 값이 필요하

게 된다.

초기에 RCS를 통해 얻을 수 있는 속도    으로, 

RCS 임펄스 시간은   로 상단 연소종료시점으로 

두었다. 

Fig. 1. Simplification of upper stage thrust profile  
 using velocity impulse model
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② 주어진  
 ,  

 을 사용하여 비행궤적을 얻

는다. 먼저  
 에 대해 2.1절에서 단순화된 운동방정

식을 적분함으로써 연소종료시점에서의 상태벡터를 얻고 

여기에  을 더해 줌으로써 RCS 영향이 고려된 최종 

상태 벡터  를 얻는다. 이때 도 으로부터 계산한

다. 시점까지  이상의 항을 무시할 수 있다면 전

후의 궤적을 각각 Keplerian 궤적으로 대신함으로써 적

분과정을 생략할 수 있다. 본 논문에서 사용된 발사체 

모델의 경우 수치적분을 사용한 경우와 Keplerian 궤적

을 사용한 경우 거의 차이가 없음을 확인하였다. 따라서 

적분과정이 없도록 알고리듬을 구성하였다.

③ 목표궤도를 만족시키기 위한 제한조건과 행렬 Γ를 

계산한다.

(i)   
 

발사체 상단에 다음과 같이 각운동량 크기 , 각운

동량 중 지구 자전축 방향 성분 , 이심률 벡터의 지구 

자전축 방향 성분 , 궤도 에너지 로 구성된 4개의 

제한조건을 적용해보았다. 이 4개의 제한 조건은 목표 

궤도의 장반경, 이심율, 경사각, 근지점 이각 조건으로도 

나타낼 수 있다[1].

  

  

  

  

여기서

 × 

 × 

  
 

(ii)   
   

여기서 는 다음과 같은 미분방정식을 현재시각 

부터 까지 적분함으로써 얻어진다.

     (19)

운동방정식을 속도 임펄스를 사용하여 단순화할 경우 행

렬 의 닫힌 해(중력벡터에 대한 2차 이상의 항을 무시

할 경우)를 사용하여 Γ
x
에 대한 닫힌 해를 얻을 수 있

다[7,8]. 다음 식에서 
RCS는 까지 적분을 통해

서 얻어진 에 더해주는 값이다.

  
RCS (20)

여기서

 



 


× 

  ×

 × ×
(21)


RCS 


 


× × ×

× × 
(22)

(마)절에서는 이 적분을 위해 참고문헌 [7,8]의 방법에 

대해서 간단히 기술하였다. 구속조건을 (i)와 같이 둘 경

우 행렬 는 다음과 같은 편미분방정식을 사용하여 계

산된다.
 





   ×    ×  
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여기서   × 





  
  
  





로 반대칭 행렬을 나타낸다.

④ 다음 선형방정식의 해를 구한다.
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 × 











 

 


 











 

 


(23)

⑤ 가 원하는 값 이하로 작아지면 반복계산을 마친다. 

그렇지 않으면 새로운 ←를 가지고 단계 ②로 되

돌아간다. 

위 과정을 그림으로 나타내면 Fig. 2와 같다[1].

Fig. 2. Computational process of Gamma    
 guidance algorithm
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(나) 상단 연소구간에서의 유도알고리듬

제어변수에 점화시간이 포함되지 않는다는 점과 KM이 

연소됨에 따라 속도 임펄스의 크기가 변한다는 점이 무

추력구간과 차이가 있다.

① 무추력구간에서 얻어진   ,  을 사용한다.

② 주어진   ,  을 사용하여 단순화된 운동방정식

을 적분(또는 Keplerian 궤적을 사용)하여  을 얻는다. 

여기서 KM 가속도 프로파일을 일정가속도로 근사할 경우

   







≈









 


∣ ∣





(24)

③ 목표궤도 구속조건 방정식과 를 계산한다. 목표 궤

도 구속조건은 무추력 구간과 동일하고 계산에는 제어 

변수가 줄어듦에 따라 다음과 같은 식 (25)와 (26)이 

식 (20)에 적용되었다.

 



 


× ×

 ×
(25)


RCS 


 


× ×

× 
(26)

④ 다음 선형 방정식의 해를 구한다.




 








 


×

 
 ×




 


 

 
(27)

여기서 시간이 흐름에 따라  의 크기도 변한다.

⑤ (가)절의 무추력 구간 알고리듬 ⑤와 동일

(가)절과 (나)절에서 구속조건과 제어변수를 요약하면 

Table 1, 2와 같다.

No. Constraints Coast Burn

1
Angular momentum 
magnitude h O O

2
Earth rotational axis 
component of angular 
momentum h3

O O

3
Earth rotational axis 
component of eccentricity 
vector e3

O O

4 Orbital energy C3 O O

5
KM velocity impulse 

magnitude ∣ ∣ O O

Total 5 5

Table 1. Constraints of Gamma guidance

No. Control variables Coast Burn

1 KM velocity impulse x O O

2 KM velocity impulse y O O

3 KM velocity impulse z O O

4 KM ignition time O ×

5 RCS velocity impulse x O O

6 RCS velocity impulse y O O

7 RCS velocity impulse z O O

Total 7 6

Table 2. Control variables of Gamma guidance

(다) 유도 알고리듬의 종료

KM 연소종료시점으로 접근함에 따라 유도명령은 작은 

섭동에도 점점 민감해지게 된다. 이런 민감성은 작은 위

치와 속도 오차에 대해서 큰 추력벡터방향 변화를 야기

하고, 제어시스템의 한계를 초과하는 큰 자세 변화율을 

요구할 수 있다. 이런 문제를 방지하기 위해선 예측된 

연소종료시점 이전의 일정 시간부터 유도명령을 일정한 

값으로 유지해야 한다.

(라) 선형 방정식의 해

앞의 알고리듬에서 알 수 있듯이 구속조건의 수(m)와 

제어변수의 수(n, 미지수)에 따라 주어진 선형방정식이 

정확한 해를 갖는 경우(m=n, full rank)는 해를 쉽게 

구할 수 있다. 하지만 구속조건의 수가 제어변수보다 많

거나(m>n) 적은 경우(m<n)도 발생하게 된다. 이럴 경우

에도 적합한 유도명령은 필요하게 된다. Singular Value 

Decomposition(SVD) 방법의 경우 과결정(overdetermined) 

또는 과소결정 (undetermined) 연립방정식의 경우에 가

장 작은 크기의 해를 구해준다는 장점이 있다. 즉 이전 

단계에서의 제어변수에서 현재의 구속조건을 가능한 많

이 만족시키면서 그중에서 보정되는 양이 가장 작은 벡

터를 찾아준다. 또한 SVD 방법을 사용하면 주어진 구속

조건에 의해서 얻어진 mxn 행렬이 특이에 가까운 경우

에도 LU decomposition이나 Gaussian elimination 방법

보다 해를 더 잘 찾아준다는 장점이 있다[9].

(마) Keplerian 궤적에 대한 상태전이행렬[7,8]

Keplerian 문제는 시간 에서 주어진 위치  
 

와 속도  
 에 대해서 시간 에서 다음 방정식을 

만족시키는 위치 와 속도 를 찾는 문제다.






  (28)

이 문제의 해는 다음과 같은 형태로 나타낼 수 있는데




 








 


 

 




 




 
 

(29)
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여기서    는   
 에 대한 함수이다. 상태전이

행렬은 다음과 같이 정의되고

 



 


 

 











 


 




 



 


(30)

위 두 식으로부터




 






 




 




 
 




 


 

 




 




 
 




 


 

 




 


 

 
(31)

앞의 항을  , 
 로 나타내면 상태전이 행렬이 구해진

다. 이 과정은 참고문헌 [7,8]에 자세히 기술되어 있다.

Ⅲ. 유도 알고리듬 성능 분석

앞 절에서 기술한 유도 알고리듬을 3-DOF 시뮬레이션

에 적용하여 궤도투입 성능을 살펴보았다. 위성 발사체의 

목표 궤도는 나로호와 같이 근지점 고도 300 km, 원지점 

고도 1,500 km의 타원 궤도로 목표 경사각은 나로우주센

터에서 요기동 없이 방위각 170 (deg)로 발사할 경우 얻

어지는 경사각으로 약 80 (deg)로 설정하였다. 나로호의 

최종단에는 속도 보상을 위한 RCS가 없었으나, 여기서는 

IUS와 같이 속도 오차 보상 시스템이 있다고 두었다. 이

전 단에서 누적된 오차를 최종단에서 보상하여 최종단 연

소 종료 후 궤도 투입되는 시나리오를 다루었다.

Gamma 유도법칙에 사용된 파라미터 값들은 다음과 

같다. 유도 명령 계산은 매 10 (sec)마다 수행했으며, 

반복 계산 횟수는 5회로 제한하였다. 엔진연소종료 시점

에 가까워지면 작은 투입 오차라도 이를 줄이기 위한 유

도 명령은 커질 수 있어 엔진연소종료 10 (sec) 전에 

유도 명령 계산을 중단하였고, 이후 유도 명령은 이전까

지 계산된 유도 명령을 유지하였다.

Figures 3, 4는 매 10 (sec)마다 반복 계산을 통해 

궤도 투입 구속조건 파라미터 중 C3 오차와 KM 속도 

x-축 성분의 업데이트량 변화를 나타낸다. 매 계산주기

마다 빠르게 수렴함을 알 수 있다. 무추력 구간에서 유

도 시작 직후, 최종단 점화 직후에 오차가 크지만 줄어

듦을 알 수 있다.

궤적 투입 정밀도 분석을 위해 이전 단에서 누적된 다

양한 위치 및 속도 오차에 대한 3,000번의 Monte Carlo 

시뮬레이션을 수행하였다. 최종단에서 개루프 명령을 적

용하는 경우 이런 오차 요인은 Table 3과 같은 궤도 투

입 오차를 발생시킨다. 여기서 R(PER)은 근지점 고도 

오차를, R(APO)는 원지점 고도 오차를, INC는 경사각 

오차를, AOP는 근지점 이각 오차를 나타낸다. 얻어진 궤

도 투입 오차는 오차 분포의 최대값을 나타낸다. 반면에 

Gamma 유도 방식을 적용하면 설정한 궤도 투입 구속 

조건을 만족시키도록 유도하기 때문에 궤도 투입 오차가 

 Fig. 3. Error of C3 variation during guidance 
computation cycle 

Fig. 4. Update of KM x-axis velocity impulse   
       during guidance computation cycle 

Guidance
method

R(PER)
(km)

R(APO)
(km)

INC
(deg)

AOP
(deg)

Open-loop 1.23 30.24 0.042 0.401

Gamma (1) 0.24 1.39 0.002 0.293

Gamma (2) 0.24 1.38 0.002 0.293

Table 3. Orbit injection accuracy

줄어들게 됨을 알 수 있다. Gamma (1)은 Kerplerian 

궤적을 적용한 경우로 수치적 적분 방법을 사용한 경우 

Gamma (2)와 거의 차이가 없음을 알 수 있다.

Figures 5, 6은 3,000개 시뮬레이션 결과 중 30가지 

경우에 대한 최종단 연소 구간 중 유도 명령을 나타낸

다. 유도 계산 주기 동안 얻어진 유도 명령은 유지되고, 

10 (sec) 후 새로운 유도 명령이 계산되면 유도 명령은 

변하게 됨을 알 수 있다. 유도 명령이 유지되는 동안은 

제어시스템에 부담이 적으나 유도 명령이 변하게 되면 

제어시스템을 통해 얻어지는 구동기 명령도 이를 추종하

기 위해 명령 변화가 요구된다. 주어진 위성발사체의 비

행 조건 중 큰 명령 변화가 발생하는 조건을 고려해야 

되면 Gamma 유도 방식의 경우 매 유도 주기마다 발생

하는 유도 명령 변화를 줄여줄 수 있는 유도 필터가 필

요할 것으로 보인다.
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Fig. 5. Pitch attitude commands 

Fig. 6. Yaw attitude commands 

개루프 명령을 적용하는 경우 최종단의 점화 시간은 

궤도 투입 오차 보상을 위해 변동되지 않는다. 반면에 폐

루프 유도 방식을 적용하면 본 논문의 Gamma 유도 방식

을 적용한 경우와 같이 점화 시간이 변하게 된다. Fig. 7

은 3,000번의 시뮬레이션을 통해 얻어진 점화 시간 분포

를, Fig. 8은 RCS 속도 증분 분포를 나타낸다. 위성발사

체의 최종단에 RCS를 장착할 경우 RCS 속도 증분으로부

터 RCS 요구 추진제를 계산할 수 있게 된다. 예를 들어 

이전 단까지 누적된 오차를 99.73(%) 확률로 보상이 필

요한 경우에는 Fig. 8로부터 =47.54 (m/s)에 해당

Fig. 7. Ignition time variations of the final stage 

Fig. 8. Velocity to be gained using RCS

Fig. 9. Altitude : Gamma guidance 

하는 추진제가 요구된다. Fig. 9는 Gamma 유도 방식에 

의해 상단 연소 종료 후 목표 궤도 고도에 투입되는 궤

적을 나타낸다.

Ⅳ. 결  론

본 논문에서는 IUS에 사용된 유도알고리듬을 주어진 

위성발사체의 최상단 고체모터 유도를 위해 적용해 보았

다. 알고리듬의 수렴성을 위해 고체모터의 속도 오차 보

상시스템이 있는 경우로 가정했으며, 알고리듬 단계 중 

최종상태변수 추정을 위한 적분과정을 Keplerian 궤적으

로 대신함으로써 알고리듬을 단순화시켰다. 최상단 이전 

단까지 누적된 궤적 오차가 있는 조건에 대해 개루프 명

령을 적용한 경우와 3-DOF 시뮬레이션을 수행해 비교

함으로써 유도법칙의 성능을 살펴보았다. 시뮬레이션 결

과 속도 오차 보상 시스템과 Gamma 유도 알고리듬을 

사용하여 고체모터의 단점을 보완할 수 있음을 확인할 

수 있었다.

알고리듬의 특성과 이상의 결과로 볼 때 이 유도방식

은 일정유도명령을 출력하기 때문에 제어시스템에 부담

을 덜어줄 수 있고, 반복 계산 시작 시 초기 유도명령과 

상단 점화시간 정보가 사전에 필요함을 알 수 있었다. 
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추후에는 목표 궤도 구속조건 대비 제어 변수가 많은 조

건에 대해 RCS 추진제 사용량을 가능한 줄여주는 해를 

사용하는 경우 유도 성능과 알고리듬 계산량 증가에 대

한 분석을 수행할 예정이다.
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