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ABSTRACT

In contrast with STT missiles, the guidance law design for BTT missiles should be based

on 3-dimensional pursuit kinematics, since the pitch and roll channels of BTT missiles are

coupled dynamically. More generally than the prior works, the dynamics of pitch and roll

channels, as well as 3-dimensional pursuit kinematics are considered in the design of our

terminal-phase optimal guidance law for BTT missiles proposed in this paper. Thereby, the

proposed optimal guidance law guarantees high capturability with small miss distance

without significant performance degradation due to time-lag effect even in case of

relatively slow autopilot dynamics. Moreover, the resulting optimal guidance law is

expressed explicitly in feedback-form with the coefficients given as the functions of

time-to-go. The effectiveness and practicality of our work is demonstrated through various

simulation results.

초 록

BTT 미사일은 STT 미사일과 달리 피치와 롤 채 이 동역학 으로 결합되어 있기 때문

에 유도 법칙 개발 시 3차원 추  기하학을 고려하여야 한다. 기존 연구결과들과는 달리 

본 논문에서는 3차원 추  기하학뿐만 아니라 자동조종장치의 피치와 롤 채  동역학을 

모두 고려한 BTT 미사일의 최  종말 유도 법칙을 제안한다. 그 결과, 제안하는 유도 법칙

은 상 으로 느린 자동조종장치 동역학에서도 시간 지연 효과로 인한 성능 하락 없이 

작은 요격 오차의 높은 요격 성능을 보장한다. 한, 제안하는 최  유도 법칙은 잔여 비

행시간의 함수를 계수로 하는 궤환 형태로 구해진다. 끝으로 다양한 요격 상황에서의 모

의실험을 통해 그 성능을 입증한다.
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Ⅰ. 서 론

BTT(bank-to-turn) 미사일은 STT(skid-to-turn)

미사일에 비해 설계 구조의 제약이 고 공기 흡

입 추진 기  탑재가 가능해 술  장거리 운항

에 용이하다는 장 이 있다[1]. 하지만 BTT 미사

일용 고성능 유도 법칙은 설계 시 다음을 필히 

고려해야 하기 때문에 그 개발에 어려움이 따른

다. 우선, BTT 미사일의 유도 법칙은 3차원 추  

기하학을 고려해 개발해야 한다. STT 미사일은 

기동에 있어 피치(pitch)와 요(yaw) 채 이 독립

으로 작용하므로 2차원 평면상에서의 추  기

하학만을 고려하여 유도 법칙을 개발할 수 있다.

그러나 피치 가속도와 롤(roll) 회 의 복합작용

만을 이용하여 기동하는 BTT 미사일은 피치와 

롤 운동이 역학 으로 결합(coupling) 되어 있어 

2차원 추  기하학만을 고려하여 개발한 유도 법

칙을 바로 용하기에는 합하지 않다. 한, 이

와 같은 기동 방식으로 인하여 BTT 미사일은 

STT 미사일에 비하여 가속도 응답에 지연이 나

타나는데 이는 요격 성능 하락의 큰 요인이 된

다. 따라서 BTT 미사일의 유도 법칙은 자동조종

장치 동역학을 고려해 개발해야 한다.

고 인 미사일 유도 법칙에는 표 으로 

리 알려진 비례 항법 유도(proportional

navigation guidance, PNG) 법칙을 꼽을 수 있

다[2]. 그러나 PNG는 자동조종장치 동역학이 그 

향을 무시할 수 있을 만큼 빠르다는 가정 하에 

개발된 유도 법칙으로 실제 BTT 미사일에 용

할 경우에는 자동조종장치 동역학으로 인한 시간 

지연 효과로 인해 요격 성능이 하된다. 이러한 

문제 을 개선하기 해 최  유도 법칙이 개발 

되었다. [3]에서는 자동조종장치 동역학을 1차원 

선형 시불변(linear time-invariant) 시스템으로 

표 할 경우 요격 성능을 향상시킬 수 있음을 보

다. 한, 표 이 요격 오차(miss distance)를 

최 화하도록 기동할 때 이를 게임 이론을 통해 

자동조종장치 동역학을 고려하며 효과 으로 요

격하는 유도 법칙이 개발 되었다[4]. [5]에서는 

미사일의 가속도가 제한되는 실제 상황에 맞춰 

확률  최  유도 법칙을 통해 표 을 요격하는 

방법이 제시되었으며, [6]에서는 가변구조 제어기

(sliding-mode controller)를 이용하여 자동조종장

치와 유도법칙을 동시에 개발하 다.

최근에는 효과 인 표  요격을 하여 요격 

오차만이 아니라 추가로 여러 요소를 같이 고려

하는 유도 법칙이 개발되었다. [7]에서는 요격 시 

미사일이 표 을 원하는 충돌각으로 요격하는 유

도 법칙을 미사일의 가속도와 같은 물리  제한

을 고려하여 PNG를 기반으로 개발하 다. 한,

가변구조 제어를 통해 정지해 있거나 등속 운동

하는 표 에 하여 요격하는 시간을 조정하는 

유도 법칙도 개발되었다[8]. 하지만 이상의 연구 

결과들[2-8]은 모두 2차원 평면에서의 추  기하

학만을 고려한 결과들로 피치와 롤 운동을 모두 

고려해야 하는 BTT 미사일의 유도 법칙으로는 

합하지 않다.

한 편, 3차원 추  기하학을 고려하여 요격 오

차와 피치 가속도, 롤 각 변화율의 에 지를 최

화 하는 유도 법칙이 개발되었다[9]. 그러나 이 

결과[9]는 롤 각 변화율의 동역학은 충분히 빠르

다고 가정하여 그 향을 무시한 채, 피치 가속

도 동역학만을 1차 시불변 시스템으로 가정하고 

개발한 결과이다.

본 논문에서는 3차원 추  기하학과 자종조종

장치 동역학을 고려한 BTT 미사일의 최  종말 

유도 법칙을 제안한다. 제안한 유도 법칙은 잔여 

비행시간(time-to-go)의 함수를 계수로 하는 시변 

상태 궤환 형태로 정리할 수 있다. 끝으로, 다양

한 모의실험을 통해 제안한 유도 법칙의 우수한 

성능을 입증한다. 모의실험은 자동조종장치 동역

학, 구동기 동역학, 미사일 동역학, 3차원 추  

기하학 등의 비선형성을 근사 없이 모두 고려하

여 가능한 실제 장에서의 요격 상황을 그 로 

반 하여 진행되었다.

Ⅱ. 본 론

2.1 최 유도 문제 설정

3차원 공간에서 미사일과 표 의 기하학  

계를 도식화하면 Fig. 1과 같다. 여기서 

     ,     ,     는 각각 

성 좌표계, 미사일 동체 좌표계, 표  좌표계를 

뜻한다. 이 때, 성 좌표계는 종말 유도가 시작

Fig. 1. 3-Dimensional Pursuit Kinematics
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되는 시간  에서의 미사일 동체 좌표계로 정

의한다. 미사일 동체 좌표계의 원  은 미사

일 동체의 무게 심과 일치 시키며 좌표축 

은 미사일의 진행 방향과 일치 시키고, 이의 수

직 방향을 좌표축 으로 하여 이 축에 한 미

사일 가속도 성분을 피치 가속도 라고 한다.

한,  는 각각 미사일의 피치, 요, 롤 각을 

뜻한다.   과    는 각각 성 좌

표계에서 각 축에 한 미사일과 표 의 치 성

분을 나타내며    와   는 

각각 미사일의 가속도 과 표 의 가속도 

를 성 좌표계에서 각 축에 한 가속도 성분으

로 나타낸 것이다.

[10]에서는 3차원 추  기하학을 기술하 는데 

이는 매우 복잡한 형태의 비선형 방정식으로 표

된다. 하지만 간 유도 단계까지 미사일이 표

을 향해 잘 유도 되었으며 일반 으로 종말 유

도 단계에서는 미사일과 표 의 근 속도가 일

정하다는 가정에서 다음과 같이 단순화하여 쓸 

수 있다.

    sin

      cos

(1)

이 때, 는 력 가속도를 뜻하며,  는 각각 

≜  ≜으로 정의된다.

한 편, BTT 미사일 시스템은 고차의 비선형성

을 띠고 제어 편각(control fins)으로부터 미사일 

가속도까지의 입출력 동특성이 비최소 상

(nonminimum phase)의 특성을 갖는 것으로 알

려져 있다. 이에 [11]에서는 유사 특이 섭동 기법

을 바탕으로 BTT 미사일의 비최소 상 특성을 

포함해 모든 비선형성을 고려한 자동조종 제어기

를 개발하 다. 이를 통해 롤 채 과 피치 채  

간의 결합성을 없애고 자동조종장치 동역학의 입

출력 특성이 비행조건에 무 하게 선형 시불변 

시스템으로 표시 가능하게 되었다. 따라서 [11]에

서 제안한 비선형 자동조종 제어기를 용한다고 

할 때, 자동조종장치의 롤 채 과 피치 채 의 

동역학을 다음과 같은 간단한 1차 선형 시스템으

로 근사하여 나타낼 수 있다.

    


    


(2)

이 때,  는 각각 롤과 피치 채 의 역폭을 

뜻한다.

이제 최  유도 문제를 기술한다. 종말 유도가 

시작되는 시 의 시간을   으로 두고 요격 시 

시간을  라고 한다. 이에 다음과 같은 목  

함수 를 정의한다.

≜



  









 


 

(3)

이 때,  는 각각 피치 가속도 명령과 롤 각 

명령에 한 가 치를 뜻하며 는 다음 에서 

설명하기로 한다. 이상으로 본 최  유도 문제는 

식 (1)의 추  기하학과 (2)의 자동조종장치 동역

학을 통해 식 (3)의 목  함수를 최 화하는 최

 유도 명령 
 를 찾는 것으로 정리할 수 

있다.

2.2 최 유도 법칙 설계

식 (1)의 추  기하학과 식 (2)의 자동조종장치 

동역학으로부터 다음의 상태 방정식을 구할 수 

있다.

  
  cos
  
  
  sin 
    

(4)

이 때, 각 상태 변수는 다음과 같이 정의할 수 

있다.

≜cos
  sin

≜
 cos sin

≜
≜sin  cos

≜ sin cos

≜  

≜


≜
  

≜   cos
  sin



≜   sin
  cos



(5)

 식 (5)에서  는 각각 피치 축과 요 축에 

한 미사일과 표 의 상  거리를 나타내며 

 는 각각 이에 한 상  속도를 나타낸다.

는 미사일의 피치 가속도를 뜻하며 는 미사
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일의 롤 각을 뜻한다.  는 각각 피치 가속도 

명령, 롤 각 명령이며 끝으로  는 각각 피

치 축과 요 축에 한 표 의 가속도이다.  상

태 변수를 이용해 식 (3)의 목  함수를 다음과 

같이 다시 쓸 수 있다.

≜



  








  



(6)

상태 변수 에서 는 종말 유도 단계가 시작되

는 시간   에서 0(rad)으로 설정하고 이후 미

사일의 롤 각이 ±(rad) ()를 넘을 

때 마다 (rad)씩 증가 혹은 감소시킨다. 그러

면 상태 변수 는 종말 유도 단계  항상 ±

(rad) 이내의 값을 유지할 수 있으므로 다양

한 요격 상황에서도 유도 성능의 심각한 하가 

없는 유도 법칙을 구할 수 있다. 따라서 식 (4)에

서 상태 변수 에 한 삼각함수에 해 본 최

 유도 문제의 풀이가 용이하도록 ±(rad) 범

에서 다음과 같이 근사한다.

cos≅   sin≅  (7)

이에 식 (4)의 상태 방정식은 다음과 같이 근사

할 수 있다.

 
  
   
    

 
  
   
    

(8)

식 (8)은 일차 시스템(bilinear and cascade

system)의 형태를 가짐을 알 수 있고 이에 폰트

리아진의 최소값 정리(Pontryagin’s minimum

principle)[12]를 통해 최  유도 문제를 풀 수 있

다. 우선 본 최  유도 문제의 해 토니안

(Hamiltonian)은 다음과 같이 정의할 수 있다.

≜ 







 


(9)

한, 상태 방정식, 경계조건, 필요조건은 다음

과 같다.

 
  
  
      

 
  
  
    

(10)


′    

  

  


′    

  

  

(11)

  


     

 


      

(12)

특히, 식 (7)에서의 삼각 함수의 근사와 마찬가지

로 상태 변수 는 항상 작은 범 의 값을 가지

며 상태 변수  한 요격 순간인   까지 

0으로 수렴하는 작은 값이므로 식 (10)의 에 

한 식에서 이 둘의 곱으로 이루어진 항은 나머

지 항들의 크기에 비해 무시할 수 있을 만큼 작

다고 가정하여 다음과 같이 근사해 쓸 수 있다.

     (13)

식 (13)을 이용해 식 (10)의 상태 방정식 를 

풀면 다음과 같다.

  

   

  




  

   

(14)

식 (12), (14)에 따라 최  제어 입력 는 다음

과 같다.

 


  

   (15)

여기서, 는 식 (8)에서 시스템 의 상태 

변수   를 분하여 구할 수 있다. 특히,

식 (8)에서 상태 변수 은 다시 시스템 의 시

변 계수(time-varying coefficient)가 되는 일차 

시스템임을 알 수 있다. 따라서 시스템 을 푼 

방법과 동일한 방법으로 최  제어 입력 
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한 구할 수 있다. 이상의 과정을 통해 구한 최  

유도 법칙은 다음과 같다.


     
   

 





 



 
  

 


(16)

여기서,   → ,      ,   →
,

    ,   →
,   →

는 잔여 비

행시간 ≜  와 상태 변수   의 

곱으로 이루어진 열벡터      의 함

수로 표 된다. 각각의 자세한 유도 과정과 유도 

법칙의 모든 계수는 수식의 양이 방 하여 생략

하나 계수를 반 한 유도 법칙의 체 식은 [13]

을 통해 확인할 수 있다.

식 (16)의 피치 가속도 명령 
는 식 (15)의 

최  제어 입력을 구한 것으로 앞서 언 한 것처

럼 이를 통해 상태변수   를 구할 수 있다.

일차 시스템의 특성에 따라 이들 상태 변수 

  는 식 (16)과 같이 다시 롤 각 명령 을 

구성하는 계수로 사용된다. 이는 피치와 롤 운동

이 서로 결합되어 있음을 나타내는 것으로 본 최

 유도 법칙은 피치와 롤 운동이 결합되어 있는 

BTT 미사일의 특성을 충분히 반 하 음을 확인

할 수 있다.

한 편, 식 (6)의 목  함수에서 분 안의 항들

은 에 지 최 화에 련된 항들이다. 그러나 종

말유도단계에서는 에 지 소비 보다 요격오차가 

더 요하므로 에 지 최 화에 한 가 치 

 를 0으로 설정하는 것이 더 바람직하다. 더

욱이, 식 (16)에서 가 치  에 한 항들을 

정리하고 나면 아래와 같이 최  유도 법칙이 더

욱 단순화되므로 실제 미사일 시스템에 용할 

경우 계산시간  양을 여 실시간 구 이 더욱  

용이해진다.


    
   

 





 




 

 


(17)

여기서,   →,      ,   →
,

    ,   →
,   →

는 잔여 비

행시간 와 상태 변수   의 곱으로 

이루어진 열벡터      의 함수로 표

된다.  식 (17)의 자세한 내용 한 [13]에서 

확인할 수 있다.

2.3 모의실험 결과

다양한 환경에서의 모의실험을 수행하여 제안

한 유도 법칙의 성능을 입증한다. 특히, 기존의 

BTT 미사일 유도 법칙으로 리 사용된 

BPNG(biased PNG)를 극좌표 변환(polar

conversion logic, PCL)한 결과와 비교하여 제안

한 유도 법칙의 우수성을 보인다[14]. 한, 에

지 최 화 련 가 치  를 0으로 설정해 

정리한 유도 법칙의 결과 한 비교하여 간략화

의 유효성 한 입증한다. 미사일의 공역학 자료

는 ILAAT(Inter-Laboratory Air-to-Air Missile

Technology)[15]을 용하 으며 한, 제안한 유

도 법칙을 구하기 해 사용하 던 가정들은 모

두 무시하고 비선형 추  기하학, 력 가속도,

미사일 동역학 등을 근사 없이 고려하 다. 미사

일과 표 의 치, 속도, 가속도 정보는 미사일의 

탐색기를 통해서 획득하여 모두 알고 있다고 가

정하 으며, 실제 상황과 유사한 조건을 갖도록 

피치 가속도는 10를 넘지 않도록 하 고, 잔여 

비행시간은   
 로 

계산 하 다. 한, 롤과 피치 채 의 역폭은 

   로 설정하 는데 이는 자동조

종장치 동역학이 느릴 경우에도 제안한 유도 법

칙이 잘 동작함을 보이기 함이다. 삼각함수의 

근사를 한 상수는 각각    

로 설정하 는데 이는 롤 각이 ±(rad) 범

에서 식 (7)에서의 삼각함수와 그 근사의 최  

오차를 최소화 하도록 최소최  근사(minimax

approximation)한 것으로 이는 Remez 알고리즘

[16]을 통해 구할 수 있다. 간략화 이 의 에 지 

최 화 련 가 치는   로 설정

하 다.

성 좌표계에서의 미사일의 기 치와 속

도, 표 의 치는 각각 

  ,      

 ,      

로 설정하여 총 3가지 요격 상황에 해 모의실

험을 실시한다. 첫째는 표 이 정지한 경우, 다음

은  


    의 

속도로 표 이 등속 운동하는 경우, 끝으로 표

이  


    의 기 

속도를 가지고 Fig. 2와 같이  
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Fig. 2. Target Acceleration Profile in Case 3

Proposed

OG law

Proposed OG

law(Simplified)

BPNG/

PCL

Case 1 0.72 0.71 5.11

Case 2 0.65 0.65 5.67

Case 3 0.68 0.69 5.21

Table 1. Miss Distance (m)

  ,   
의 가속

도로 기동하는 경우이다.

모의실험 결과는 Table 1과 Fig. 3-6으로 정리

하 다. 이와 같이 다양한 요격 상황에서의 모의

실험에서 모두 제안한 유도 법칙이 기존의 유도 

법칙에 비하여 작은 요격 오차를 가지며 요격에 

성공하는 것을 확인할 수 있다. 이는 제안한 유

도 법칙이 자동조종장치 동역학을 고려하 기 때

문에 시간 지연 효과로 인한 요격 성능의 하락이 

없음을 의미한다.

Figure 3, 5에서는 제안한 유도 법칙 용 시 

롤 각이 씩 증감할 때 마다 이 바 고 그 

순간을   으로 하여 새로운 유도명령을 산출

하는 것을 확인할 수 있다. 이를 통해 상태 변수 

는 항상 ± 보다 작은 크기를 유지하여 삼

각 함수 근사의 유효성을 보존할 수 있다. 특히,

Fig. 5에서는  가 바 는 상황뿐만 아니라 Fig.

2와 같이 표 의 가속도가 변하는 상황에서도 유

도 명령이 격히 바 는 것을 볼 수 있는데 이

를 통해 본 논문에서 제안하는 최  유도 법칙이 

기동하는 표 에 해서도 표 의 가속도를 반

하여 효과 으로 요격함을 확인할 수 있다.

Figure 6에서는 3차원 공간에서의 미사일과 표

의 궤 을 표시 해 요격 상황을 보여주고 있

다. 한, Fig. 3, 4, 5의 결과를 통해 간략화 

후로 요격 성능 차이가 없는 것을 확인, 간략화

로 인하여 요격 성능의 하락 없이 실시간 구 의 

(a) Proposed OG law

(b) Proposed OG law (Simplified)

(c) BPNG/PCL

Fig. 3. Trajectories of Roll and Pitch

Acceleration in Case 1

용이성을 높일 수 있음을 확인하 다.

한편, 이상의 모의실험에서 제안한 유도 법칙

이 작은 요격 오차로 요격을 성공하는 결과로 부

터 식 (7), (13)에서와 같은 근사가 유효함을 알 
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(a) Proposed OG law

(b) Proposed OG law (Simplified)

(c) BPNG/PCL

Fig. 4. Trajectories of Roll and Pitch

Acceleration in Case 2

수 있다. 뿐만 아니라 이런 근사를 통해 구한 최

 유도 문제의 해석해(analytic solution)와 근사 

 식을 수치 해석  방법으로 구한 수치해

(a) Proposed OG law

(b) Proposed OG law (Simplified)

(c) BPNG/PCL

Fig. 5. Trajectories of Roll and Pitch

Acceleration in Case 3

(numerical solution)를 서로 비교하여 검증할 수

도 있는데 그 결과 두 해가 실제로 거의 일치하

는 것을 확인할 수 있었다. 식 (8), (10)은 종말
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(a) Case 1

(b) Case 2

(c) Case 3

Fig. 6. Trajectories of Missile and Target

Positions (Proposed OG law)

유도 법칙이 시작할 때의 상태 변수의 기값과 

식 (11)을 통해 두  경계치 문제(two point

boundary value problem)로 정리할 수 있다. 이

는 사격법(shooting method)[12]을 통해 풀 수 

있는데 이에 한 자세한 풀이는 지면상의 이유

로 생략한다.

Ⅲ. 결 론

본 논문에서는 3차원 추  기하학과 자동조종

장치 동역학을 고려한 BTT 미사일용 궤환 형태

의 최  종말 유도 법칙을 제안하 다. 종말 유

도 단계에서의 요격 상황을 최  유도 문제로 설

정하고 한 가정과 근사  최  제어 이론을 

통해 최  유도 문제의 해석해를 구하 다.

제안한 유도 법칙은 그 풀이가 복잡하고 어려

워 식 (7)과 같이 상태변수에 를 도입하고 삼각

함수를 근사하여 해를 구하 다. 즉, 일종의 최

 유도 법칙이다. 그럼에도 불구하고 제안한 유

도 법칙은 요격 성능 하락에 큰 향을 주는 자

동조종장치 동역학의 시간 지연 효과에도 매우 

우수한 요격성능을 보장하며 이를 다양한 경우의 

모의실험을 통해 보 다.

유감스럽게도, 본 논문에서와 같은 근사를 거

치지 않고 완 한 최  유도 문제를 궤환 형태로 

구하는 것은 여 히 미제로 남아있다. 앞으로는 

이에 한 연구와 함께 요격 오차뿐만 아니라 표

 충돌각 등의 요격 상황에서의 여러 요소를 함

께 고려하는 유도 법칙에 한 연구도 필요할 것

이다.
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