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Abstract: This paper is concerned with control allocation strategies with two-time

scale dynamic inversion which generate nominal control input trajectories. In

addition, an robust flight control design method is proposed by using a

time-varying control technique which is time-varying version of the pole

placement of linear time-invariant system for an agile missile with aerodynamic

fin, thrust vectoring control, and side-jet thruster. The control allocation
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서론I.

현재 개발되고 있는 유도탄의 제어 시스템은 과거의 것에 비하여 더욱 더 빠른 응답(fast

고기동성 민첩성 등 더욱 엄격한 성능을 요구받고response), (supermaneuverability), (agility)

있다 이러한 더 엄격해진 성능을 만족시키기 위하여 현재의 유도탄들은 기존의 공력제어.

뿐만 아니라 추력벡터제어 측추력제어(aerodynamic fin) (thrust vectoring control), (side-jet

등의 제어 수단을 추가적으로 사용하고 있다 그러나 이러한 제어 수단들thruster control) [1,2].

을 각각의 독립적인 제어 기법으로 관리하게 되면 유도탄의 가제어성 및 각 제어(controllability)

수단의 효율성 을 감소시킬 수 있다 이것은 비행 조건에 따라 각각의 제어 수단이 가질(efficiency) .

수 있는 제어 효용성 이 다르기 때문이다 예를 들어 발사 초기에 고각의 받음(control authority) . ,

각 이 요구될 경우 이 때는 발사 초기 시점이라 유도탄의 속도가 느리고(AOA: angle of attack) ,

종말 단계에서도 유도탄의 고도가 높으므로 공기 밀도가 낮아 이에 따라 동압(dynamic pressure)

이 낮기 때문에 명령을 수행하기 위해 필요한 모멘트를 공력제어 수단만으로는 획득할 수 없다 이.

것은 공력제어 수단의 효용성이 감속하고 추력벡터제어 또는 측추력제어의 효용성이 증가한다는 것

을 의미한다 또한 공력제어 수단과 다른 추력제어 수단이 동시에 사용될 때 서로 위상 이. , (phase)



어긋난다면 각각의 제어 수단에 의해 생성되는 힘 과 모멘트 를 서로 상쇄(force) (moment)

될 수 있다 따라서 인가된 제어 명령을 효과적으로 수행할 수 있도록 비행 조건에(cancellation) .

따른 각각의 제어 수단을 최적으로 사용할 수 있는 제어명령분배법칙 에 대한(control allocation)

연구가 필요하다.

한편 유도탄의 엄격한 요구 성능과 유도탄 동역학의 강한 비선형성 시변, (nonlinearity),

특성 등이 유도탄의 자동조종장치 설계를 위한 제어 문제에 여러 가지 어려움을 야(time-varying)

기하고 있다 특히 많은 한계에도 불구하고 이득계획기법 과 역동역학기법. , (gain scheduling)

또는 궤환선형화 이 현재까지 유도탄의 제어 문제(dynamic inversion, (feedback linearization))

에 많이 적용되어 왔다 그러나 이득계획기법을 빠른 동역학 을 가지는 유도탄 제어. (fast dynamics)

에 적용할 때는 전체 시스템 안정도를 보장하지 못한다는 것과 각각의 평형점(equilibrium point)

에서 선형화된 시스템에 대해 강인 한 제어기를 설계한다고 해서 전체 시스템이 강인하다고(robust)

할 수 없다는 단점이 있고 또한 실제 적용 측면에서도 많은 동작점에서 제어기 설계를 수행해야 한,

다는 문제점이 수반된다 역동역기법의 경우 되먹임 을 통해 주어진 유도탄 동역[3-5]. (feedback)

학의 비선형 항을 소거하는 과정에서 공력 데이터 모델링 오차 등에 의한 불확실성 이, (uncertainty)

존재한다면 정확한 소거가 불가능하고 이것은 시스템의 안정도에 치명적인 결과를 초래한다

또한 비선형 시변 유도탄 동역학은 자동조종장치 설계시 구동기 포화[6-11]. , (actuator

문제 무시된 동역학의 진동 억제 문제 등 많은 제어 문제를 포함하고 있고 이 문제들saturation) , ,

은 유도탄의 빠른 시변 동역학 특성 때문에 자동조종장치 설계 문제를 더욱 어렵게 만든다 따라서.

이러한 시변 시스템을 효과적으로 고려할 수 있는 시변 제어 이론의 도입이 필요하다.

본 논문에서는 공력제어 추력벡터제어 및 측추력제어를 제어 수단으로 사용하는 유도탄에 대한,

제어명령분배법칙 및 유도탄의 자동조종장치 설계를 위한 시변 제어기 설계법에 대하여 다룬다 먼.

저 본 논문의 전체 블록 선도는 다음 그림 과 같다 본 논문에서 고려하는 유도탄의 명령 입력은1 .

받음각 명령이고 이를 추종하기 위한 힘 또는 모멘트를 구하기 위해서 역동학기법이 사용된다 본, .

논문의 경우 역동역학기법을 수행할 때 두 가지의 경우가 있는데 하나는 받음각 역동학기법, (angle

이고 나머지 하나는 피치율 역동역학기법 이다 받음of attack inversion) , (pitch rate inversion) .

각 역동역학기법의 경우 유도탄의 속도가 증가함에 따라 과도한 제어 명령이 요구되기 때문에 본 논

문에서는 피치율 역동역학기법을 수행한다 그러나 인가되는 명령이 받음각 명령이기 때문에 받음각.

명령을 피치율 명령으로 변환해야한다 따라서 본 논문에서는 받음각 명령을 추종하기 위해 요구되.

는 모멘트를 이중 시간 역동역학기법 을 적용하여 구한다(two-time scale dynamic inversion) .

그리고 요구되는 모멘트를 획득하기 위해 각각의 제어 수단에 인가될 제어 명령은 제어명령분배법칙

에 의해서 분배된다 역동역학기법의 불확실성에 대한 취약점을 대(control allocation algorithm) .

처하기 위하여 본 논문에서는 시변 제어기법을 도입하고 이를 공력제어 수단에 적용하여 전체 제어,

시스템의 강인성 을 확보한다(robustness) .

본 논문의 구성은 다음과 같다 서론에 이어 장에서는 본 논문의 대상 시스템인 공력제어 추력. ,Ⅱ

벡터제어 및 측추력제어를 가지는 유도탄의 동역학에 대하여 기술하고 장에서는 역동역학 및 제, Ⅲ

어명령분배법칙에 대하여 기술한다 다음으로 장에서는 선형 시변 시스템에 대한 새로운 고유치. Ⅳ



개념인 고유치 개념을 도입하고 선형 시불변 시스템의 극점배치기법 기법과SD- , (pole placement)

유사한 확장 평균치지정기법에 대하여 기술한다 그리고 이를 이용한 강인한 비행제어 설계기법에- .

대하여 설명한다 장에서는 제어명령분배법칙 및 시변 제어기법을 유도탄에 적용하고 시뮬레이션. Ⅴ

을 통하여 타당성을 고찰한다 마지막으로 장에서는 본 논문의 주요 내용을 요약하고 결론을 내린. Ⅵ

다.

그림 1 받음각 추종 제어 시스템.

유도탄 동역학 방정식II.

본 논문에서는 공력제어 추력벡터제어 및 측추력제어가 고려된 비선형 유도탄 피치 동역학 방정,

식을 다음 식 과 같이 유도한다 여기서 유도탄의 동역학을 유도하기 위하여 다음과 같은 가정을(1) .

하였다.

가정( )

유도탄은 항상 일정한 질량을 가지는 강체 로 관성 모멘트(rigid body) (moment of inertia)․
의 변화량은 이다“0” .

유도탄은 주축(․ 축 에 대하여 대칭이다) .

동체 좌표계의 원점은 무게중심과 동일하다.․
유도탄에 작용하는 힘은 추력 측추력 양력 항력 등(thrust), (side-jet thrust), (lift), (drag)․

이다.



̇

̇

̇

그림 2 공력제어 추력벡터제어 및 측추력제어를 가지는 유도탄. ,

여기서 , , 는 공력제어 수단인 핀의 변위가 일 때의 유도탄 공력 계수0

이고(aerodynamic coefficients) , , , 는 핀의 변위 변화량에 따른 공력 계수의

변화량을 의미한다 그리고. 는 피치 감쇠를 의미한다 공력제어 및 추력벡터제어는 각각의 상하. ․
한계 안에서 연속적으로 변하는 변위를 가지고 측추력제어는 각각의 측추력기가 유도탄의 원주 방,

향으로 설치되어 있고 점화가 되면 소진될 때까지 펄스 형태의 추력을 발생한다 또한 식, (pulse) .



의 각 파라미터는 다음 표 과 같이 정의된다(1) 1 .

표 유도탄 파라미터1.

angle of attack pitch rate

missile velocity Mach number

air density missile mass

reference length reference area

thrust moment of inertia

moment arm of tvc moment arm of sjt

aerodynamic fin

deflection

thrust-vectoring control

deflection

side-jet thrust

한편 본 논문에서 사용되는 유도탄의 공력 계수들은 받음각 뱅크각 마하수 공력, , (bank angle), ,

제어 핀 변위 등의 특정 값에서 구성한 테이블 형태를 가지고 있다 따라서 이를 이용하여 본 논문에.

서 제시하는 제어명령분배법칙 및 시변 제어기법을 적용하기 위해서는 이들 공력 계수 데이터들을

커버 피팅 하여 연속이고 미분가능한 함수로 근사화해야 한다(curve fitting) .

본 논문에서는 유도탄에 대하여 비교적 짧을 비행 구간을 상정하여 특정 마하수 및 뱅크각에 대,

하여 다음과 같은 함수의 형태로 공력 계수들에 대한 커버 피팅 을 수행하였다(curve fitting) .

여기서 각 함수의 계수 , , , 는 상수 이다(constant) .

명령분배법칙III.

이중 시간 역동역학기법3.1

본 논문에서는 받음각 명령을 추종하기 위해 요구되는 모멘트를 다음 그림과 같은 이중 시간 역동

역학기법을 이용하여 구한다.



그림 3 이중 시간 역동역학기법.

먼저 받음각 명령( 으로부터 피치율 명령) ( 을 구하기 위하여 식 의 받음각 동) (1)

역학에 다음과 같은 느린 역동역학기법 을 적용한다(slow dynamic inversion) .

̇

여기서 는 받음각, 는 피치 변화율, 는 공칭 공력제어의 변위, 는 공칭

추력벡터제어의 변위를 각각 의미한다 그리고. ̇ 는 받음각의 요구되는 동역학이고 다음 식과

같이 정의한다.

̇

여기서 는 받음각 명령이고, 는 측정 추정 되는 받음각이다( ) . 는 설계 변수이고 제

어 수단의 구동기 대역폭에 따라 적절히 선택한다.

다음으로 느린 역동역학기법에서 구한 를 피치율 동역학에 적용하여 다음 식과 같은 빠른

역동학기법 을 수행하면 주어진 명령을 추종하기 위해 필요한 모멘트를(fast dynamic inversion)

구할 수 있다.

̇

여기서 ̇ 는 요구되는 피치율 동역학이고 다음 식과 같이 정의한다.

̇



여기서 는 식 와 같이 받음각 명령과 느린 역동학기법으로부터 구해지고(4) 는 설계 변

수로서 제어 수단의 구동기 대역폭에 따라 적절히 선정한다.

식 을 다음과 같이 간단하게 나타내자(6) .

여기서 , , 는 각 제어 수단의 제어입력함수 이(control distribution function)

다 위 식의 좌변은 주어진 명령을 추종하기 위해 요구되는 모멘트를 의미하고 우변은 각각의 제어.

수단을 이용하여 획득할 수 있는 모멘트를 의미한다 따라서 명령 추종을 위하여 양변의 등식이 성.

립하도록 하는 적절한 명령분배법칙을 설계해야한다.

한편 본 논문에서 고려되는 유도탄은 제어 수단으로 기존의 공력제어와 추가적인 추력벡터제어,

및 측추력제어를 가지고 있다 그러나 제어 수단들은 비행 구간에 따라 두 개의 그룹으로 나누어진.

다 즉 유도탄의 추력 비행 구간은 공력제어 및 추력벡터제어가 추력의 완전 소진 후에는 공력제어. , ,

및 측추력제어가 사용된다 또한 추력벡터제어는 연속적인 변위값을 가지지만 측추력제어는 이산 사.

건 으로 발생하고 펄스 형태를 가진다 따라서 각각의 그룹에 적합한 명령분배법(discrete event) , .

칙을 설계해야 한다.

공력제어 및 추력벡터제어의 명령분배법칙3.2

본 절에서는 공력제어 및 추력벡터제어의 명령분배법칙을 의사 제어 개념을 이(pseudo control)

용하여 설계한다 이것은 다음 그림과 같이 공력제어와 추력벡터제어가 비행 조건에 따라 각기 다른.

가중치( , 를 가지고 요구되는 모멘트를 생성하는 것이다) .

그림 4 의사 제어를 이용한 제어분배법칙.

먼저 식 을 다음과 같이 다시 표현하자(8) .



그러면 등식을 만족시키기 위하여 양변에 제어 입력 행렬 의 역행렬을 곱하면 요구되는 모

멘트를 발생시키는 각 제어수단의 변위량을 구할 수 있다 그러나 우변의 제어 입력 행렬은 계수.

잉여 가 있기 때문에 역행렬이 유일하지 않고 의사 역행렬을 구할 수 있다 이(rank) (redundancy) , .

것은 받음각 하나를 제어하기 위하여 제어 수단이 공력제어 및 추력벡터제어 등 두 개가 있기 때문

이다 따라서 의사 역행렬 의 성질을 이용하면 다음의 목적함수를 최소화. (pseudo inverse matrix)

하는 효과적인 공력제어 및 추력벡터제어의 분배법칙을 구할 수 있다.

여기서 는 제어 수단으로 이루어진 나타내는 열벡터를, 는 의사 제어를 각각 나타내고,

는 각각의 제어 수단에 가중치 를 주는 양의 한정인 대칭(weighting) (positive definite

행렬이이다 식 을 최소화하는symmetric) . (10) 를 구하는 문제의 해는 여러 가지 방법으로 풀

수가 있지만 본 논문에서는 곱수 를 이용하여 다음과 같이 최적 해, Lagrange (multiplier) 를

구하였다.

따라서 식 에서 각 제어 수단의 제어 효용성 및 구동기 포화 등을 고려하여 가중 행렬(10)

를 적절히 선정함으로써 효과적인 제어 명령 분배법칙을 설계할 수 있고 이를 식 에 적용하면, (11)

유도탄의 받음각 명령을 추종하도록 하는 공력제어 및 추력벡터제어의 공칭 명령값이 된다.

위의 내용을 유도탄 동역학 식 에 적용하면 다음과 같은 공력제어 및 추력벡터제어의 명령분배(1)

법칙을 다음과 같이 구할 수 있다.

̇

여기서 , 는 각각 제어수단 , 의 가중치를 의미한다.



공력제어 및 측추력제어 명령분배법칙3.3

본 절에서는 연쇄법칙을 이용한 공력제어 및 측추력제어의 명령분배법칙에 대해 기술한다 연쇄법.

칙은 다음 그림과 같이 먼저 요구되는 모멘트의 크기와 가장 근사하도록 측추력기들를 점화시킨 후

공력제어 수단을 이용하여 나머지 부족한 모멘트를 발생시킨다.

그림 연쇄법칙을 이용한 명령분배법칙5.

먼저 측추력제어 명령을 다음 식 과 같이 구한다(13) .

̇

다음으로 측추력제어으로 발생시킬 수 없는 부족한 모멘트를 획득하기 위한 공력제어 명령을 다음

식 와 같이 구한다(14) .

̇

측추력제어는 공력제어와는 달리 이산 사건으로 펄스 형태의 입력을 가진다 그러므로 유도탄에.

인가되는 측추력제어 명령은 펄스 형태이어야 한다 다음 그림 과 같이 식 을 통해 산출된 측. 6 (13)

추력제어 공칭 명령이 연소 시간을 고려하여 이산화 가 되고 임계값(discretizing) ,

를 통해 점화될 측추력기의 개수를 결정한다.



그림 6 측추력제어 명령의 이산화.

시변 고유치를 이용한 제어기 설계IV.

본 장에서는 선형 시변 시스템에 대한 새로운 고유치 개념인 고유치 개념을 도입하고 선형SD- ,

시불변 시스템의 극점배치기법 기법과 유사한 확장 평균치지정기법에 대하여 기(pole placement) -

술한다 또한 확장 평균치지정기법의 비행제어에의 적용에 대하여 기술한다. - .

선형 시변 시스템의 확장 평균치지정기법4.1 -

확장 평균치지정기법 은 선형 시변 시스템의 고유치를 기반- (Extended-Mean Assignment) SD-

한 것으로 선형 시불변 시스템의 극점배치기법과 유사하다 즉 선형 시불변 시스템에서는 극점을 임. ,

의의 위치에 정확히 지정하지만 선형 시변 시스템에서는 고유치의 확장 평균치를 임의로 지정, SD- -

한다 [16-19].

먼저 다음과 같은 차 선형 시변 시스템을 고려하자2 .

̈ ̇

위의 식은 미분 다항식 연산자와 미분 연산자를 이용하여 의 형태로 다음과 같이

표현할 수 있다.

여기서 , 를 고유치라고 하고 다음과 같은 특성방정식을 만족한다SD- , SD- .



̇

한편 적분 가능한 함수, 의 확장 평균치 는 다음과 같이 정의된다- (em, extended-mean) .

그러면 차 선형 시변 시스템은 고유치, 2 SD- , 의 확장 평균치가 다음 식과 같이 음의-

실수값을 가지면 지수적으로 안정하게된다(exponentially) .

따라서 와 같은 선형 시변 시스템이 불안정하다면 다음과 같은 되먹임 이득을 통해서, (15) ,

̇
폐루프 시스템이 바람직한 확장 평균치- 를 가진 고유치SD- , 로 구성되도록 할 수

있다 폐루프 시스템은 다음과 같은 식으로 표현할 수 있다. .

̇
여기서, 이다 요구되는 확장 평균치는 안정도 판별법 및 시스템 성능에 따라. -

선정할 수 있고 이 때 다음과 같은 확장 평균치의 오차는 지수적으로 감소한다, - .

따라서 선형 시변 시스템의 제어 문제가 선형 시불변 시스템 제어 문제로 된다, .

확장 평균치지정을 이용한 자동조종장치 설계4.2 -

유도탄의 자동조종장치를 확장 평균치지정기법을 이용하여 설계하기 위한 유도탄의 선형 시변 모-

델을 획득하고 확장 평균치지정기법의 설계 절차를 살펴본다, - [20].

먼저 다음과 같이 상태 벡터를 정의한다.



여기서 는 받음각, 는 피치율을 각각 의미한다 그리고 유도탄의 공력제어에만 시변 제어.

기법을 적용하므로 비선형 유도탄의 상태 방정식은 다음과 같다.

̇

여기서 각 함수는 다음과 같이 정의된다.

주어진 명령 궤적에 대한 공칭 공력제어 변위(nominal aerodynamic fin deflection)

와 공칭 상태 궤적(nominal state trajectory) 은 다음을 만족한다고 하자.

̇

그러면 추종 오차 를 다음과 같이 정의한다(tracking error) .

그리고 추종 오차 제어 입력을 다음과 같이 정의한다.

그러면 오차 동역학을 공칭 공력제어 변위와 공칭 상태 궤적에 대하여 선형화를 하면 다음과 같은

선형 시변 시스템을 유도할 수 있다.

̇
여기서 선형 오차 동역학 방정식의 각 행렬들은 다음과 같다.



위의 모델에 확장 평균치지정기법을 적용하기 위해서는 선형화된 시스템 행렬을 위상변수 표준형-

으로 변환을 해야한다 이것은 준 시스템이 제어 가능하다면(phase-variable canonical form) .

이 제시한 방법으로 변환 행렬을 선정하고 변환을 수행하면 얻을 수 있지만Silverman Lyapunov

준 시스템에서는 이 방법을 적용하면 계수들이 매우 복잡하게 된다 따라서 최소 실현[21], .

은 아니지만 문제를 간단하게 하기 위하여 위상변수 표준형을 만들어 내는(minimal realization)

비최소 실현 을 채택한다 이때 제어 불가능한 내부 모드(nonminimal realization) . (uncontrollable

는 안정해야 한다 본 연구에는 다음과 같은 상태 변환을 정의한다internal mode) . .

여기서 선형 시변 상태 변환 행렬을 다음과 같이 선택한다.

그러면 변환된 오차 동역학 방정식은 다음과 같다.

̇ ̇

여기서 각각의 행렬은 다음과 같다.

̇

위에서 임을 알 수 있으므로 위의 상태 공간 방정식은 다음과 같은 스,

칼라 방정식과 동치이다.



̈ ̇ ̇ ̇

위의 스칼라 식이 위상변수 표준형이 되기 위해 다음과 같은 역 영동역학“ ”(inverse “zero

을 도입한다dynamics”) .

̇ ̇

위의 과 을 결합하여 다음 식을 유도한다(37) (38) .

̈ ̇

따라서 확장 평균치지정기법에 의한 제어 법칙- 는 받음각 추종 오차 동역학 에 대하여(39)

절에서 설명한 절차에 따라 설계된다4.1 .

시뮬레이션 및 결과고찰V.

본 장에서는 본 논문에서 제시하는 제어명령분배법칙 및 시변 제어기법을 유도탄에 적용하고 시뮬

레이션을 통하여 설계 과정 및 타당성을 고찰한다 본 연구에서는 두 가지 시나리오에 대해서 시뮬.

레이션을 수행한다 첫 번째 시나리오는 유도탄의 발사 초기인 추력 비행 구간이고 이때는 유도탄의. ,

공력제어와 추력벡터제어가 사용된다 두 번째 시나리오는 유도탄의 종말 단계인 추력 소진 후 비행.

구간이고 이때는 유도탄의 공력제어와 측추력제어가 사용된다 먼저 각 시나리오의 시뮬레이션 초, .

기 조건과 유도탄의 재원은 다음 표 와 같고 유도탄 제어수단들의 구동기 특성들은 표 과 같다2 , 3 .

시나리오 에 대한 받음각 출력을 그림 에 나타내었다 그림 로부터 공력 계수의 불확실성 공1 7 . 7 ,

력 계수 커버 피팅 과정에 발생하는 오차 그림 과 같은 유도탄의 속도변화 등과 같은 불확성의 존, 8

재에서 불구하고 초 이내의 상승시간 과 이내의 정상상태오차를 가지고 주어진0.2 (rising time) 5%

받음각 명령을 잘 추종함을 알 수가 있다 그림 는 받음각 명령을 추종하기 위해 사용된 공력제어. 9

및 추력벡터제어의 구동기 출력을 나타낸 것이고 이를 통하여 제안된 명령분배법칙은 비행 초기에,

공력제어 및 추력벡터제어 명령을 구동기의 포화없이 효과적으로 분배함을 알 수 있다 그림 은. 10

확장 평균치지정기법에 의한 제어 입력의 시간 추이를 나타낸 것이다 다음으로 시나리오 도 시나- . 2

리오 과 비슷하게 해석된다 그림 은 공력제어 및 측추력제어를 사용했을 때 받음각 추종 성능1 . 11

을 나타내고 그림 는 이때의 속도 변화를 나타낸다 받음각 명령을 추종하기위해 분배된 공력제, 12 .

어 및 측추력제어 명령은 그림 에 표시된다 추력이 소진된 후 측추력제어를 사용하여 유도탄의13 .

기동성을 높일 수 있다는 것을 알 수 있다 그림 는 확장 평균치지정기법에 의한 제어 입력을 나. 14 -

타낸다.



표 2 시뮬레이션 초기조건 및 유도탄 재원.

시나리오 1

추력 비행 구간( )

시나리오 2

추력 소진 후 비행 구간( )

Mach number ( ) 0.6 6.0

bank angle ( , deg) 0 45

altitude ( , m) 500 20000

air density ( , kg/m3) 1.167 0.088

missile mass ( , kg) 384.7 168.7

moment of inertia ( ,Kgm2) 692.3 491.3

thrust ( , N) 13800 0

reference length ( , m) 0.15 0.15

reference area ( , m2) 0.826 0.826

moment arm (m) : 2 (TVC) : 1.6 (SJT)

표 3 제어수단 구동기 특성.

제어수단 구동기 특성

공력제어 최대한계: 차 동역학(deg), 2 : ,

추력벡터제어 최대한계: 차 동역학(deg), 2 : ,

측추력제어 최대한계: 연소시간, : (ms)



그림 7 시나리오 받음각 출력. 1 :

그림 8 시나리오 마하수 변화 시간 추이. 1 :



그림 9 시나리오 배분된 공력제어 및 추력벡터제어의 변위. 1 :

그림 10 시나리오 확장 평균치지정기법에 의한 제어 입력. 1 : -



그림 11 시나리오 받음각 출력. 2 :

그림 12 시나리오 마하수 변화 시간 추이. 2 :



그림 13 시나리오 배분된 공력제어 및 측추력제어의 변위. 1 :

그림 14 시나리오 확장 평균치지정기법에 의한 제어 입력. 2 : -



결론.Ⅴ

본 논문에서는 공력제어 추력벡터제어 및 측추력제어를 이용한 혼합제어를 위한 명령분배법칙을,

역동역학 기법 의사 제어 및 연쇄법칙을 이용하여 설계하였고 강인한 비행제어 기법으로 확장 평, , -

균치지정기법을 적용하였다 공력 데이터를 이용한 비선형 시뮬레이션을 통하여 분배되는 제어 명령.

이 적절함을 보였고 공력제어에 시변 제어기법인 확장 평균치지정기법을 적용하여 성능 및 안정도, -

강인성을 높이도록 하였다 본 논문에서 제시한 기법의 특징을 정리하면 다음과 같다 첫째 본 논- . . ,

문에서 제시한 제어명령분배법칙은 받음각 명령을 추종하기 위한 공력제어 추력벡터제어 측추력제, ,

어의 명령을 효과적으로 분배한다 둘째 기존 이득계획기법에서의 각 평형점에 대해 설계한 제어 이. ,

득의 이득계획 없이 넓은 범위의 받음각 영역에 대하여 좋은 추종 성능을 나타낸(gain scheduling)

다 셋째 기존 역동역학기법의 불확실성에 대한 취약점을 본 논문의 시변 제어기법을 통해 극복하. ,

고 불확실성에 대한 강인성을 높인다, .

본 논문의 주요 결과는 이론적으로는 선형 시변 시스템의 해석 및 제어에 공헌할 것으로 판단되

고 산업 측면에서는 국내의 빈약한 항공기 및 유도탄의 비행제어 기법에 획기적으로 공헌할 것으로,

기대한다.
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