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Abstract - 미사일의 표적 충돌각을 원하는 각도로 제어하는 것은 표
적의 취약점을 공략하기 위해 필수적인 기술이다. 표적 타격 지점 및 충
돌각을 고려하지 않으면 타격에 성공하였다고 하더라도 표적의 방어 능
력이 좋거나 신관이 충돌각에 민감하면 표적의 효과적인 파괴에 실패할 
수도 있다. 이런 경우 유도 미사일의 종말 유도 효율을 증가시키기 위해 
미사일이 표적을 타격하는 각도인 표적 충돌각(Impact Angle)을 제어할 
수 있으면 적정 비행경로의 설정에 유리하고 우회공격 등이 가능할 뿐 
아니라 미사일 탄두의 효과를 극대화할 수 있다. 하지만 이러한 장점을 
갖는 표적 충돌각 유도 기법에 대한 연구는 아직 활발하게 행해지고 있
지는 못하다. 기존 연구 결과들은 2차원 평면상에서의 충돌각 제어만을 
다루고 있어, 요와 피치 채널의 커플링 문제가 있는 BTT 미사일에 적
용하기가 어렵다는 문제점을 갖고 있다. 또한 미사일 동역학을 무시하거
나 단순화하여 문제를 풀고 있기 때문에 실제 상황에 적용이 어렵다는 
단점이 있다. 본 논문에서는 3차원 공간상에서의 롤 명령을 모두 포함하
면서 동시에 미사일 자동조종제어기, 핀 구동기 동역학을 모두 고려한 
새로운 BTT 미사일의 표적 충돌각 유도 기법을 제안한다.

1. 서    론

    [1]에서는 처음으로 공 지 미사일에 한 표  충돌각 최  
유도 기법을 제안하 다. 표 을 지상의 고정된 물체로 보고 미
사일과 표 의 운동방정식을 2차원 공간에 한 선형 시불변
(Linear time-invariant)으로 간략화하 다. 이 운동 방정식에 
해 원하는 표  충돌각으로 미사일이 표 을 타격하도록 유도하
는 유도 기법을 만들어 실제로 원하는 표  충돌각으로 타격이 
이루어짐을 시뮬 이션으로 보 다. [2]에서는 랑데부 문제를 최
 유도 문제로 해결할 수 있음을 보 다. 이보다 발 된 형태
로, [3]에서는 표 을 2차원 공간에서 지상의 고정된 물체가 아
닌 일정한 속도와 가속도를 가진 움직이는 지상 물체로 보고 표
 충돌각에 한 최  유도 기법을 제안했다. 이 방법은 미사일
과 표 의 운동방정식을 선형 시불변으로 간략화하여 새로운 제
어 방법을 제안하 다. [4]는 time-varying BPNG 법칙을 이용하
여 비선형 시스템인 표 의 운동방정식을 선형화 하지 않고, 
time-to-go를 추정하지 않아도 되는 유도 기법을 제안하 다. 
[5]는 에 지 최소화 에서의 최  유도 법칙을 제안하 고 
closed-form solution을 구하 다. [6]은 이를 발 시켜 
time-to-go의 수를 가 치로 갖는 에 지 최소화 의 최  
유도 법칙을 개발하 으며, 새로운 time-to-go 추정 기법을 제안
하 다. 그러나 이 방법들은 미사일의 자동조종제어기, 핀 구동
기 등의 동역학을 이상 인 형태로 가정하 다는 한계가 있다. 
한, 에 설명된 모든 유도 기법은 평면에서의 요격 상황만을 
가정하고 있기 때문에 요와 피치의 커 링이 존재하는 BTT 미
사일의 경우 용하기 쉽지 않으며, 3차원 공간에서의 롤 명령까
지 고려한 표  충돌각 유도 기법은 아직 무한 상태이다. 따라
서 3차원 공간상에서 미사일 자동조종제어기, 핀 구동기 동역학
을 모두 고려한 BTT 미사일용 표  충돌각을 고려한 새로운 유
도 기법 개발이 필요하다.

2. 본    론

  2.1 최적 종말 유도 문제 설정
  표  충돌각을 고려한 유도 문제의 설정을 해 <그림 1>과 같이 좌
표계를 설정한다. 원하는 표  충돌각의 방향으로    를 설정하여는 

표  충돌각 좌표계를 정의한다. 이 때 미사일 동체 좌표계와 표  충돌
각 좌표계 사이의 자세 계를 요격하고자 하는 표  충돌각으로 표시
하며 피치방향 각을  , 요 방향 각을 로 정의한다.

<그림 1> 미사일 동체 좌표계와 표적 충돌각 좌표계

3차원 공간상에서의 미사일과 표 의 추  기하학은 매우 복잡한 형태
의 비선형 시스템으로 나타난다. 하지만 이러한 추  기하학을 모두 고
려할 경우 문제를 풀기 어려워지기 때문에 아래와 같은 가정을 통하여 
단순화 하도록 한다.  

 A1) 상정보로부터 미사일과 목표물의 상  거리, 상  속도, 자세 정  
     보를 알 수 있다.
 A2) 미사일과 목표물의 근속도(closing velocity)는 상수이다.
     (time-to-go 정보 사용 가능)
 A3) 미사일의 받음각과 미끄러짐각은 충분히 작다. (≈ ≈)
 A4) 표  충돌각 좌표계에서의 미사일의 피치,요 방향 각도는
     충분히 작다. (≈ ≈)

 A5) 미사일의 롤 각은 피치 평면각과 비슷한 값을 갖는다.(≈)
 A6) 자동조종장치 동역학은 1차 선형 시스템으로 잘 근사된다.

 A2),A3)는 BTT 미사일의 종말 유도 단계에서 일반 으로 받아들여질 
수 있으며, 간 유도 단계에서 사 정보를 통해 미리 표  충돌각과 비
슷한 방향으로 유도되어 비행하고 있다고 볼 수 있으므로, A4), A5) 역
시 타당하다. A6)의 경우 [8]의 자동조종제어기를 사용하면 자동조종장
치 입출력 동역학을 비행 조건에 계없이 3차 선형 시스템으로 표시할 
수 있으며, 1차 선형시스템으로 잘 근사된다. 의 가정들을 통해 추
기하학과 자동조종장치 동역학을 이용하여, 최  종말 유도 문제에 필요
한 상태 방정식을 아래와 같이 세울 수 있다.

               
  
   
  
  
   

                                (1)

이제 아래와 같이 목 함수를 정의한다.

      △
= 
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여기서 y,z는 각각 미사일과 표 의 상  거리를,  ,는 표 충
돌각을 의미하며 이를 최소화 하도록 한다. 한 유도 명령의 크
기를 최소화함으로써 간 으로 제어 편각을 최소화하는 효과
가 있으며, 롤 각 명령을 최소화하여 삼각함수의 근사값을 사용
하는 가정을 만족하는 효과를 보이도록 한다.
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이제, 다음과 같이 최  종말 유도 문제를 설정한다.

(표  충돌각을 고려한 BTT 미사일용 최  종말 유도 문제)
 식(1)의 추  기하학  자동조종장치 동역학을 만족하면서 식

(2)의 목 함수 J를 최소화하는 최  종말 유도 명령 
를 구

한다.

   2.2 최적 유도 문제의 해
  식(1)은 <그림 2>와 같이 일차 시스템(bilinear system)으로 근사되
어 있으며, 표 충돌각 좌표계 Z축 상의 상  운동에 한 3차 시스템
인 는 독립 으로 동작한다. 한, 는 의 변수들의 향을 받는 

시변 시스템으로 나타나게 된다. 이와 같은 성질을 이용하여 의 상태

변수  최  가속도 명령을 먼  결정하고, 이를 시변 상수로 이용해 
최  롤 각 명령을 결정할 수 있게 된다[7].

<그림 2> 쌍일차 시스템 구성도

이제 식(1)의 상태 방정식에 하여 식(2)의 목 함수를 최소화하는 최
해를 찾기 하여 다음과 같이 해 토니안(Hamiltonian)을 정의한다.

       △
=
      

       

 




  


                 (3)

식(3)의 해 토니안으로부터 아래와 같은 상태 방정식을 얻을 수 있
다.

         
  
     ≅ 
  
  
   

                      (4)

한, 최종 상태 제한 조건이 상 거리  표 충돌각이므로 아래와 같
은 경계조건(boundary condition)을 얻을 수 있다.

               
       
    

        
       
    

                               (5)

유도 명령이 최 해이기 한 필요조건(necessary condition)은 다음과 
같이 나타난다.

        


   ⇒ 







   ⇒ 




                   (6)

이제 Pontryagin's minimum principle을 통해 최 해를 구하게 되며, 먼

 상태 방정식의   이용하여 최  가속도 명령 
  과 

을 구하고, 이 값들을 이용하여 최  롤 각 명령    
을 구하게 된다.

 구해진 최 해는 아래와 같이 time-to-go의 함수를 계수로 갖는 
state-feedback with time-varying gain 꼴로 정리된다.

  

   2.3 Simulation Results
   ILAAT 미사일 시스템을 사용했으며, 자동조종장치 동역학, 구동기 
동역학  미사일 동역학을 근사없이 모든 비선형성을 고려하 다. 아래
의 <그림 3>은      

   
   

  의 조건에서 실험한 결과이며, 

거리 오차 = 0.68[m],    
   

  로 거의 오차 없이 

정확하게 유도 되었다고 볼 수 있다.

<그림 3> 모의 실험 결과

3. 결    론

    본 논문에서는 BTT 미사일의 정지 표 에 한 표  충돌각
을 고려한 최  유도 법칙을 설계하 다. [8]의 자동조종 제어기
를 이용하면 자동조종장치 동역학의 입출력 동특성이 비행 환경
에 무 하게 일정한 형태의 선형 시스템의 성질을 나타내기 때
문에, BTT 미사일의 자동조종장치 동역학을 고려한 최  유도 
법칙의 설계가 가능해졌다. 한 이 까지의 연구 결과와 다르게 
3차원에서의 롤과 가속도 명령을 모두 closed-form solution으로 
구하게 되었으며 모의실험을 통해 그 성능을 검증하 다. 
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