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ABSTRACT

  This paper deals with an acceleration controller design for a kill vehicle equipped with a divert and 

attitude control system (DACS). In the proposed method, the attitude control system (ACS) is used to  

produce the thrust command to nullify angle-of-attack. For the angle-of-attack control, a nonlinear 

angle-of-attack controller is proposed based on the feedback linearization methodology. Since the flight 

path angle is identical to the attitude angle under the condition of zero angle-of-attack, the divert 

control system (DCS) can directly produce the lateral acceleration which is demanded from the 

guidance loop. In the proposed method, we can minimize the aerodynamic uncertainty due to the 

propulsive force. Additionally, we can simplify the operation logic of DCS and ACS. In this paper, 

nonlinear simulations are performed to show the performance of the proposed method. 

       록

  본 논문에서는 DACS(Divert and Attitude Control System)를 장착한 KV(kill vehicle)의 비선형 가속

도 조종루  설계에 해서 다룬다. ACS(Attitude Control System)는 받음각을 0으로 유지시키는 추력

을 유발시키며, 받음각 제어를 해 ACS를 제어명령으로 사용하는 궤환선형화 기반 비선형 받음각 조

종루 를 제안한다. 받음각이 0인 조건에서는 비행경로각과 자세각이 일치하기 때문에 DCS(Divert 

Control System)는 유도루 에서 요구하는 측방향 가속도를 직  생성하도록 제어한다. 이러한 방식에

서는 추력에 의한 공력간섭 효과를 최소화 시킬 수 있으며, DCS와 ACS의 운용로직을 단순화 시킬 수 

있다. 수치 시뮬 이션을 통해 제안한 기법의 성능을 검증한다. 

Key Words: Kill Vehicle(직격요격비행체), Nonlinear Control(비선형 제어), Divert and Attitude 

Control System(닥스), Autopilot Design(조종루  설계)
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ACS  : attitude control system

DCS  : divert control system 

FBLC : feedback linearziation control 

KV   : kill vehicle

1. 서    론

  1991년 걸  이후 탄도탄의 이 갈수록 

증 되고 있으며 탄도탄 표 은 항공기 표 과 

 다른 비행 역에서 근해오기 때문에 탄

도탄 요격체의 입장에서는 탐지/추 , 유도/제

어  추진 시스템의 기술 인 어려움이 존재한

다. 탄도탄과 같이 빠른 속도를 가지고 근해 

오는 표 의 경우 근 신 을 이용한 괴방식

은 효과 이지 못하다는 것이 알려져 있다. 그 

신 표  탄두의 취약 (sweet spot)을 직격하

여 요격체가 가지는 운동에 지의 발산을 통해

서만 표 을 효과 으로 요격할 수 있다[1]. 

  기존의 공력제어를 이용하는 유도탄 시스템은 

고고도에서 빠르게 근해 오는 탄도탄 표 을 

직격하는데 여러 가지 한계가 존재한다. 첫째, 

탄도탄을 요격하는 상황은 지상에서 발사되어 

높은 고도에서 표 을 요격해야 하는 상황이다. 

공력제어만을 수행하는 기존의 유도탄의 경우 

높은 고도에서 공기 도 감소로 인한 기동력 손

실이 발생된다. 둘째, 높은 고도에서는 공력제어

의 가속도 응답이 매우 느리다. 일반 으로 유도

탄의 공력제어 메커니즘은 다음과 같다. 유도탄

의 조종면의 조작을 통해 동체의 각속도를 유발

하고, 생성된 각속도에 의해 받음각이 형성되게 

된다. 최종 으로 받음각에 의해 유도탄 동체에 

측방향 가속도가 발생된다[2]. 참고문헌 [3]에 따

르면 높은 고도에서는 각속도에 한 받음각이 

형성되는 속도를 나타내는 Turn Rate Time 

Constant가 커서 최종 기동 가속도가 유발되는

데 걸리는 시간이 크다는 것이 밝 졌다. 따라서 

빠르게 움직이는 표 을 요격하는데 가속도의 

응답속도가 느리면 표 을 놓치게 될 확률이 증

된다. 

  이러한 문제를 극복하기 해 최근 탄도탄을 

요격하는 요격체 시스템에 새로운 제어방식이 

도입되고 있다. 이는 DACS를 장착한 직격요격

비행체(KV)를 통해 탄도탄을 요격하는 방식이다

[4]. DACS에 의해 발생되는 추력은 높은 고도에

서도 매우 빠른 가속도 응답을 확보할 수 있고, 

공기 도와 무 하게 일정한 힘을 유발시킬 수 

있기 때문에 탄도탄을 요격하는데 효과 인 제

어시스템으로 각 받고 있다. 미국에서 개발 인 

THAAD도 DACS를 장착한 KV를 이용하여 탄

도탄 표 을 요격하게 된다[5]. DACS는 크게 측

방향 가속도를 유발시키도록 설계 된 DCS와 

KV의 자세제어를 수행하도록 만들어진 ACS로 

구성된다. DCS는 KV의 무게 심에 직 인 가

속도를 유발하고 DCS의 동작으로 인해 유발되

는 모멘트를 최소화하기 해 KV의 무게 심 

근처에 장착되도록 설계가 되며, ACS는 작은 힘

으로 자세제어를 수행하기 해 무게 심으로부

터 떨어진 곳에 부착이 된다. 이러한 구조에서 

ACS가 자세제어를 담당하지만 DCS에 의해서 

모멘트가 유발될 수 있고, DCS가 측방향 힘을 

담당하지만 ACS에 의해 측방향 힘이 발생될 수 

있다. DACS를 장착한 KV에서는 원하는 방향의 

가속도를 유발시키면서 KV의 자세를 안정화시

키기 해서는 DCS와 ACS의 효과 인 제어  

추력분배로직이 요구된다.

  본 연구에서는 비선형 제어 이론  하나인 

궤환선형화(feedback linearization)[6]를 이용한 

DCS와 ACS의 가속도 조종루  설계에 해서 

다루고자 한다. 본 논문에서 제안하는 DCS와 

ACS의 운용  제어기법은 다음과 같다. ACS는 

KV의 받음각을 0으로 유지시키도록 자세제어를 

수행하여, KV의 자세각과 비행경로각이 일치되

도록 한다. DCS는 유도루 에서 요구하는 가속

도를 유발시키도록 제어를 수행하는데 이때 

ACS에 의해 유발 된 측방향 가속도를 뺀 나머

지 가속도를 만들어 내도록 제어하게 된다. ACS

의 받음각 제어를 해 본 연구에서는 3-루  기

반 비선형 받음각 조종루 [7]를 제안한다. 시뮬

이션을 통해 제안한 기법의 타당성을 검증한

다.

  본 논문의 구성은 다음과 같다. 2장에서는 KV
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의 운동방정식에 해서 기술하고, 3장에서는 제

안한 DACS의 가속도 조종루  설계에 해서 

다루고자 한다. 4장에서는 제안한 조종루 의 응

답특성에 해서 분석을 하며, 5장에서는 수치 

시뮬 이션 결과를 제시하기로 한다. 마지막으로 

6장에서 본 연구의 결론을 다루기로 한다. 

2. 직격요격비행체 모델

  본 에서는 고려하는 DACS형 KV의 운동방

정식에 해서 기술하고자 한다. 본 연구에서는 

KV의 롤운동이 안정화 되어 있어서 피치/요 운

동이 분리된다고 가정한다. 따라서 본 연구에서

는 피치평면에 한 운동만을 다루기로 한다. 

Fig. 1은 DACS형 KV의 피치 운동기하를 도시하

고 있다. 

  이 그림에서  는 KV의 동체좌표계를 

나타낸다. 는 KV의 속도를 의미하며, 와 

는 DCS와 ACS의 추력을 나타낸다. 다음으

로 는 받음각, 는 비행경로각, 는 자세각을 

의미한다. 와 는 무게 심으로부터 DCS

와 ACS의 작용  치를 나타낸다. 와 는 

공력에 의한 수직방향 힘  축방향 힘을 의미

한다. 마지막으로 은 공력 피칭모멘트를 나타

낸다.  

  이때 KV의 속도, 비행경로각, 피치각속도를 

상태변수로 하는 피치 운동방정식은 다음과 같

이 표 된다.

 


sincossin
 sin

(1)

 


cossincos




(2)

 


(3)

Fig. 1 Definitions of pitch motion for kill vehicle.

   식에서   는 각각 피치각속도, 피치 

성모멘트, 력 가속도를 의미한다. Fig. 1에서 

KV에 작용하는 총 측방향 가속도는 다음과 같

이 표 된다. 

 

 (4)

   식에서 살펴보면 KV의 측방향 가속도는 

공력에 의한 수직 가속도  DCS와 ACS의 추

력, 력에 의해 유발되는 것으로 확인할 수 있

다. 이 성분들  력은 KV의 기동 가속도에 

비해 상 으로 작은 양이므로 조종루  설계

과정에서는 일반 으로 무시 가능하다. 따라서 

 식에서 기동 가속도는 조종루  설계 에

서 다음과 같이 근사화 될 수 있다.

 ≈

 (5)

3. 비선형 가속도 조종루  설계

3.1 DCS와 ACS의 운용로직

  KV가 표 을 직격하기 해서 유도루 에서

는 속도벡터에 수직인 측방향 가속도 명령을 산

출하게 되고, 조종루 에서는 DCS와 ACS의 작

동을 통해 KV의 측방향 가속도를 유발시켜야 

한다. 
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  일반 으로 KV에서 DCS는 무게 심 근처에 

장착이 되어 측방향 힘을 유발 시키는데 주로 

활용되며, ACS는 자세제어를 해 활용된다. 받

음각이 존재하는 경우 DCS에 의해 유발되는 가

속도  속도벡터에 수직인 성분은 다음과 같다. 

⊥ 

cos (6)

   식에서 확인할 수 있듯이 받음각이 증가하

게 되면 동일한 DCS 추력 에 해 ⊥의 

크기가 감소하게 된다. 즉, DCS에 의한 속도벡

터 변화가 어들게 된다. 한 받음각이 형성되

어 있는 상황에서 DCS와 ACS를 동작하게 되면, 

추력에 의한 공력간섭 효과가 나타나 가속도 제

어에 어려움을 유발시킬 수 있다. 

  따라서 본 연구에서는 다음과 같은 DCS와 

ACS의 운용로직을 제안하기로 한다. ACS는 

DCS 사용 시 유발되는 모멘트를 안정화 시키는

데 활용되며 한 받음각을 0으로 유지하도록 

제어한다. DCS는 유도루 에서 요구하는 가속도 

명령을 추종하도록 제어한다. 

  에서 언 한 방법 로 ACS와 DCS를 운용

하게 되면 받음각을 0으로 유지시켜 추력에 의

한 공력간섭을 최소화 시킬 수 있을 뿐만 아니

라, KV의 속도벡터와 자세각을 일치시켜 DCS를 

속도벡터 변화에 직 으로 활용할 수 있다는 

장 이 있다. 이러한 운용로직에서는 DCS는 유

도루 에서 요구하는 측방향 가속도만 추종하도

록 제어하면 되기 때문에 간단한 방식으로 DCS 

가속도 제어를 수행할 수 있다. 

3.2 DACS 가속도 조종루  구조

  다음은 제안하고자 하는 DACS 시스템의 가속

도 조종루  구조에 해서 다루기로 한다. Fig. 

2는 백스테핑(backstepping) 제어를 이용한 

DACS 가속도 조종루  구조를 나타낸다. 앞서 

설명한 것과 같이 DACS 조종루 는 제로(0) 받

음각을 유지시키는 ACS, 받음각 조종루 와 유

도에서 만들어진 가속도 명령을 추종하는 DCS 

가속도 조종루 로 구성된다.  그림에서 FBLC

Fig. 2 Acceleration control structure for DACS.

는 궤환선형화 제어기(feedback linearzation 

controller)를 의미한다.

  받음각 조종루 의 경우 백스테핑 제어기법을 

용하여 외부루 에서는 받음각 0(  )을 유

지하기 한 각속도 명령()을 산출하고 내부루

에서는 각속도 명령을 추종하기 한 ACS 명

령()을 산출하게 된다. DCS는 유도루 에

서 요구하는 가속도 명령()  ACS에 의해 

유발되는 가속도를 뺀 만큼의 측방향 가속도를 

만들도록 제어된다. 이는 DCS와 ACS에서 유발

되는 측방향 힘의 합이 유도루 에서 요구하는 

측방향 힘과 같게 만들기 함이다. 다음 에서

는 받음각 조종루 와 가속도 조종루 에 해

서 각각 설명하기로 한다. 

3.3 ACS 받음각 조종루  설계

  다음은 ACS의 받음각 조종루  설계에 해

서 기술하기로 한다. 일반 으로 유도탄에서 자

세각, 받음각, 비행경로각은 다음의 계식을 갖

는다. 

  (7)

  Eq. 2와 Eq. 3  Eq. 7을 이용하면 받음각의 

운동방정식을 다음과 같이 얻을 수 있다.

  

  cos



sin

 

(8)

   식에서 력의 의해 유발되는 받음각 변화
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()는 비행체의 기동가속도에 의해 유발

되는 양에 비해 히 작으며, 유도루  명령 

생성 시 력에 해당하는 양을 추가로 보상하여 

조종루 에 명령을 달하기 때문에 조종루  

설계 시에는 무시 가능하다. 한 받음각이 작다

고 가정하면 Eq. 8은 다음과 같은 형태로 근사 

될 수 있다. 

  

 (9)

  

   식을 Eq. 4를 이용하여 정리하면 다음과 

같이 다시 쓸 수 있다.

 

  

 (10)

  받음각을 제어하기 해 외부루 에 한 오

차방정식을 다음과 같이 설정하기로 한다. 

  (11)

  Eq. 10과 Eq. 11을 이용하여 궤환선형화를 

용하면, 에서 설정한 오차방정식을 따르도록 

하는 피치각속도 명령은 다음과 같이 산출할 수 

있다. 

 
 (12)

 

   식에서 는 받음각 제어기 외부루 의 제

어이득을 나타낸다. 외부루 의 오차방정식이 1

차 시스템 형태를 가지기 때문에 는 1차 시스

템 시정수(time constant)의 역수로 간주할 수 있

다. 

  다음으로 받음각  자세제어를 한 내부루

 설계에 해서 기술하기로 한다. 앞서 언 한 

것과 같이 받음각  자세제어는 ACS를 통해서 

이루어지기 때문에 내부루 에서는 피치각속도 

명령을 추종하도록 하는 ACS 명령을 산출하기

로 한다. 

  먼 , 내부루 가 피치각속도 명령을 추종하도

록 오차방정식을 다음과 같이 설정하기로 한다. 

 












 (13)

  의 오차방정식은 유도탄 가속도 조종루  

설계에 리 용되고 있는 3-루  구조와 비슷

한 형태를 가진다. DCS와 ACS의 합이 최종 추

종해야 하는 가속도를 만들어야 하므로 이 계

식을 정리하면 다음과 같다. 

  (14)

  Eq. 14를 Eq. 3에 입하면 다음과 같다. 

 



(15)

  다음으로 Eq. 15로부터 궤환선형화를 이용하

여 내부루 가  Eq. 13의 오차방정식을 따르

도록 하는 ACS의 명령은 다음과 같이 산출할 

수 있다. 

 

 



















(16)

   식에서 는 내부루 의 제어이득을 의

미한다. Eq. 13의 오차방정식의 달함수는 다음

과 같은 일반 인 2차 시스템 형태를 가진다.  








(17)

  따라서 받음각 제어기 내부루 의 제어이득은 

사용자가 원하는 2차 시스템 응답을 가지도록 

다음과 같이 설정할 수 있다. 

 


    (18)
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  여기서   는 사용자가 원하는 내부루  2

차 응답특성의 역폭과 감쇠비를 의미한다. 

3.4 DCS 가속도 조종루  설계

  본 논문에서 제안한 알고리듬에서는 ACS에 

의해 받음각이 항상 0을 유지하기 때문에 KV의 

비행경로각과 자세각이 항상 일치하게 된다. 따

라서 DCS에서는 유도루 에서 요구한 가속도 

명령을 직  추종하기 한 추력을 생성하면 된

다. Eq. 14에서 살펴 볼 수 있듯이 최종 으로 

얻게 되는 측방향 가속도는 DCS와 ACS에 의해 

유발 된 가속도 합으로 주어진다. 따라서 조종루

에서 요구 가속도 를 얻기 해서 DCS는 

ACS에 의해 유발되는 측방향 힘을 추가로 보상

하여 용하여야 한다.

  (19)

  즉, 요구 가속도 에 질량을 곱한 요구 추력

에서 ACS의 의해 유발 된 추력 크기를 뺀 만큼

이 DCS에 요구되는 추력 명령이 되는데 Eq. 19

를 용하기 해서는 ACS의 추력 정보가 필요

하다. 

  ACS의 추력 정보는 가속도 센서를 통해 얻어

진 가속도 측정 정보에 KV의 질량을 곱하여 산

출 할 수 있는데 가속도 센서는 DCS와 ACS의 

가속도 합을 측정하기 때문에 측정 된 값에서 

ACS에 의해 유발 된 추력 정보만을 추출하는 

것은 어려운 일이다.  다른 방법으로는 추력식

을 이용하여 ACS에 의해 유발되는 추력을 추정

할 수 있으나 이 방법에서는 추력 추정값의 정

확도가 다소 하 된다. 따라서 본 연구에서는 

ACS가 ACS의 명령을 빠르게 추종한다는 가정

을 활용하기로 한다. 즉, Eq. 19의 DCS의 명령

을 계산할 때 ACS의 추력 응답 신 ACS의 명

령값을 이용하기로 한다. 

  (20)

  이 게 조종루 를 구 할 경우 천이구간에서

는 실제 ACS 추력 응답과 ACS의 명령의 차이

가 있기 때문에 DCS의 명령이 실제값과 다소 

차이가 발생할 수 있으나, 정상상태에 도달하게 

되면 DCS는 정확하게 요구 추력을 만드는 명령

을 산출 할 수 있게 된다.

4. 조종루 의 응답 특성 분석

4.1 ACS 받음각 루  응답특성 분석 

  본 에서는 ACS 받음각 외부루  응답특성

에 해 분석해 보기로 한다. Eq. 10은 외부루  

받음각의 운동방정식을 나타내고, Eq. 12는 받음

각 제어를 한 각속도 명령을 나타낸다. 여기서 

내부루 인 피치각속도가 피치각속도 명령을 빠

르게 추종한다고 가정하면(  ) Eq. 10과 식 

12로부터 제어명령이 인가 될 때 받음각의 변화

율은 다음과 같이 쓸 수 있다. 

 



  (21)

   식에서  
 는 제어명령 계산에 용되는 

가속도와 속도의 측정치를 나타내고,   는 

KV에 작용하는 실제 가속도와 속도를 의미한다. 

다음으로 받음각 추종오차를 다음과 같이 정의

하기로 한다. 

  (22)

   식에서 받음각 명령이 상수라 할 때 Eq. 

22를 미분하면 받음각 추종오차의 변화율은 다

음과 같이 계산 된다.

 

 

 (23)

  Eq. 21을 Eq. 23에 입하여 정리하면 받음각 

외부루 의 한 오차 방정식을 다음과 같이 얻

을 수 있다.

  



  (24)
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   식에서 찰 할 수 있듯이 첫 번째 항에 

의해 받음각 추종오차는 감소하게 되고, 두 번째 

항은 받음각 추종오차 수렴의 외란으로 작용하

게 된다. 최종 으로 받음각 추종 오차는    

될 때 까지 감소하게 되는데, 이때의 은 정상

상태 오차가 된다. Eq. 24에서    조건을 이

용하여 정상상태 오차를 도출 하면 다음과 같다. 

 

 



  (25)

  즉, 받음각 제어명령 산출에 사용되는 가속도

와 속도의 측정치가 실제 KV에 작용하는 실제 

가속도, 속도와 일치할 때 (   
) 정상

상태 오차는 0이 된다. 실제 환경에서 KV의 속

도와 가속도는 항법장치와 가속도 센서를 통해 

정확하게 계측할 수 있기 때문에 제안한 제어명

령을 통해 받음각 추종오차를 매우 작은 수 으

로 제어할 수 있다. 

4.2 ACS 각속도 루  응답특성 분석 

  다음으로 ACS 내부루  응답특성에 해 분

석해 보기로 한다. 외부루  해석과 동일하게 

ACS의 응답이 ACS의 명령을 빠르게 추종한다

고 가정하면( ) 내부루  제어명령을 

인가 했을 때 각속도 변화율은 Eq. 15와 Eq. 16

으로부터 다음과 같이 산출 할 수 있다.

 






























     

(26)

   식에서 변수 은 변수 의 추정값을 나타

내며, 제안한 조종루 에서는 실제의 값을 알 수 

없기 때문에 추정 된 물리량을 가지고 제어명령

을 산출한다고 가정한다. 4.1 에서 수행했던 것

과 마찬가지로 각속도 추종오차를 다음과 같이 

정의하기로 한다. 

   (27)

 

  각속도 명령이 상수일 때 각속도 추종오차의 

변화율은 다음과 같다.

 

 

 (28)

  Eq. 26을 Eq. 28에 입하면 각속도에 한 오

차 방정식을 다음과 같이 산출 할 수 있다. 

 













 
















(29)

   식에서 찰 할 수 있듯이 Eq. 29의 첫 번

째 항은 각속도 추종오차를 0으로 수렴시키는 

역할을 하며 두 번째와 세 번째 항은 오차방정

식의 외란과 련 된 항이다. 만약 제어명령 계

산 시 모델 정보를 정확하게 안다고 하면 외란

에 한 항은 0이 된다. 모델링 오차가 존재 할 

때 두 번째 항과 세 번째 항이 서로 완 히 상

쇄가 되지 않아 각속도 추종오차에 향을 주게 

된다. 하지만, 제안한 제어구조에서는 내부루

에 분기가 있기 때문에 외란에 의해 유발 된 

추종오차는 보상된다. 한  식에서 확인할 수 

있듯이 모델링 오차는 최종 으로  이득의 증

가 는 감소 효과로 나타난다.

 





 (30)

  여기서  모델링 오차에 의해 실제 으로 조

종루 에 용되는 제어이득을 나타낸다. Eq. 18

에서 확인할 수 있듯이  이득이 증가하게 되

면 내부루 의 역폭은 커지는 효과로 나타나
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며 역폭의 증가는 조종루 의 상 안정도의 

하로 나타난다. 이러한 특성은 비선형 조종루

 뿐만 아니라 선형 조종루 에서도 동일하게 

겪게 되는 문제이다. 따라서 비선형 조종루 의 

제어이득은 Eq. 30을 이용하여 측 가능한 모

델변화에 해 충분한 상 안정도를 갖도록 설

계하여야 한다.

5. 시뮬 이션 결과

  본 에서는 제안한 가속도 조종루 의 성능

분석에 해서 다루고자 한다. 첫 번째 시뮬 이

션에서는 제안한 조종루 에 해 공칭모델

(nominal model)을 용했을 때 성능을 살펴보

기로 하며, 두 번째 시뮬 이션에서는 조종루  

계산 시 KV의 무게 심 오차가 존재할 때 제안

한 조종루 의 성능을 살펴보기로 한다. 마지막

으로 KV의 질량 오차가 존재할 때 조종루 의 

성능을 살펴보기로 한다. 

  본 의 모든 시뮬 이션에서는 요격체로부터 

KV가 분리된 후 DACS를 사용한 가속도 제어 

상황을 가정하 으며, 한 ACS와 DCS의 응답

은 2차 시스템 형태로 다음과 같이 가정하 다. 












(31)












(32)

  여기서    는 ACS와 DCS의 역폭을 

나타내고,   는 감쇠비를 나타낸다.

  Fig. 3은 공칭모델에 해 제안한 조종루 의 

응답특성을 도시하고 있다. Fig. 3(a), (b), (c), 

(d), (e)는 각각 정규화 된 측방향 가속도, 받음

각, 피치각속도, DCS  ACS의 응답을 나타낸

다. Fig. 3(a)에서 보듯이 제안한 조종루 는 가

속도 명령을 빠르게 잘 추종함을 확인 할 수 있

다. 이는 Fig. 3(b)에서 볼 수 있듯이 DACS 운

용구간에서 ACS의 자세제어에 의해 받음각이 0

으로 유지되고 있기 때문에 DCS가 유도루 에

서 요구하는 측방향 가속도를 직  추종하기 때

문이다(Fig. 3(d) 참조). 즉, 제안한 조종루  구

조에서는 측방향 가속도의 응답속도는 DCS의 

추력제어 응답속도와 동일하기 때문에 공력제어

에 비해 매우 빠른 가속도 응답을 얻을 수 있다. 

한 Fig. 3(c)에서 확인 할 수 있듯이 DACS 
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Fig. 3 Simulation results of proposed autopilot in 

nominal case.

운용구간 동안 피치각속도는 거의 0을 유지하므

로써 KV의 자세가 안정화됨을 확인할 수 있다. 

  다음은 무게 심 변화에 한 조종루  응답

특성을 살펴보기로 한다. 본 시뮬 이션에서는 

공칭모델 비 약 ±20%의 무게 심 오차가 있

다고 가정하 다. Fig. 4(a), (b), (c)는 무게 심 

오차가 존재할 때의 측방향 가속도, DCS, ACS

의 응답을 나타낸다. Fig. 4(c)의 결과를 보면 무

게 심의 변화에 따라 자세제어를 해 필요한 

ACS의 명령에 차이가 발생하게 된다. 이에 따라 

Fig. 4(b)의 DCS도 요구되는 측방향 가속도 크기

에 도달하기 해 공칭모델의 경우 비 DCS 명

령의 차이가 유발됨을 확인할 수 있다. 그러나 

최종 인 측방향 가속도의 경우 Fig. 4(a)에서 확

인할 수 있듯이 천이구간에서는 다소 차이가 발

생하나 정상상태에서는 요구되는 측방향 가속도
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Fig. 4 Simulation results of proposed autopilot in 

the presence of CG variation.

를 잘 추종함을 확인할 수 있다.

  마지막으로 KV의 질량 오차에 따른 조종루

의 성능을 살펴보기로 한다. Fig. 5(a), (b), (c)는 

±20%의 질량 오차에 한 측방향 가속도, DCS, 

ACS의 응답을 도시하고 있다. 본 조종루  구조
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Fig. 5 Simulation results of proposed autopilot in 

the presence of mass variation.

에서 KV의 질량은 가속도 명령을 추력 명령으

로 변환하는 환산계수로 활용되기 때문에 조종

루 에 용되는 질량과 실제 KV의 질량이 다

르면 DCS 추력 명령에 바이어스가 발생하게 된

다. 즉 Fig. 5에서 확인할 수 있듯이 질량 오차

는 최종 으로 가속도 응답의 DC 오차로 유발

됨을 살펴 볼 수 있다. 하지만, 실제 KV 시스템

에서 DACS의 추진제 소모에 따른 질량의 변화

는 매우 정확하게 추정할 수 있기 때문에 질량 

오차에 따른 DC 성분의 유발은 실제 상황에서 

극히 미비 할 것으로 단된다.

6. 결    론

  본 논문에서 DACS를 장착한 KV의 비선형 가

속도 조종루  설계를 다루었다. 본 기법에서는 

ACS와 DCS의 역할을 나 어 ACS는 받음각을 

0으로 유지시키는데 활용하며, DCS는 유도루

에서 요구하는 가속도 명령을 직  추종하도록 

하는 운용로직을 제안하 다. 이러한 방식을 이

용하면 ACS와 DCS의 추력 분배 로직을 단순화 

시킬 수 있는 장 이 있다. ACS의 받음각 제어

를 해 궤환선형화  3-루  기반 비선형 받음

각 조종루 를 제안하 다. 시뮬 이션을 통해 

제안한 조종루 를 검증하 으며, 시뮬 이션 결

과 제안한 기법이 KV의 자세를 안정화 시키면

서 유도루 에서 요구하는 가속도 명령을 잘 추

종함을 확인할 수 있었다.
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