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ABSTRACT

This paper presents the analysis results of trajectory, performance and attitude

control based on the first flight data of the KSLV-I. The KSLV-I had a fairing

separation problem and failed to inject spacecraft into the orbit. In this paper, the

trajectory, flight performance, and attitude control was analyzed considering the

influence of unseparated fairing. Moreover, the flight results and performance of the

inertial navigation and guidance system were presented. As a results of post-flight

analysis, any other problem besides the fairing separation problem was not happened

and onboard equipment functioned normally.

초   록

본 논문에서는 나로호 발사체의 1차 비행시험에서 얻은 데이터를 바탕으로 발사체의 

비행시험에서의 궤적 및 성능, 자세 제어에 대한 분석을 수행하였다. 나로호의 1차 비행

시험에서는 페어링의 비정상 분리 문제가 발생하였으며, 이에 따라 위성의 궤도 투입이 

실패하였다. 본 논문에서는 이러한 페어링 비정상 문제를 고려하여, 궤적 및 비행 성능,

자세제어 특성을 분석하였다. 또한 관성항법유도시스템의 비행 결과 및 성능 분석도 제시

되었다. 비행후 분석 결과 페어링 분리 문제 이외에 다른 문제는 발생하지 않았으며, 다

른 탑재 시스템들이 정상적으로 작동하였다.
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Ⅰ. 서  론

나로호 발사체(KSLV-I)는 우주개발진흥기본계

획에 따라 “우리가 만든 위성을, 우리 발사체에 

실어, 우리 땅에서 발사하는” 목표로 개발된 우

리나라 최초의 위성 발사체로써, 100 kg 의 과학

위성을 근지점 고도 300 km, 원지점 고도 1500

km, 경사각 80도의 지구 저궤도에 투입하는 임

무를 수행하도록 개발되었다.

나로호 발사체는 2단형 발사체로써, 1단은 러

시아와 공동개발하고, 상단은 국내 독자 개발되

었다. 1단은 액체산소와 케로신을 추진제로 사용

하는 액체엔진 추진방식이며, 2단은 고체 킥모터

를 사용한다. 이륙시 중량은 142.8톤이며, 높이는 

33.5 m, 1단부 직경 2.9 m, 2단부 직경 2 m 의
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제원을 가진다. 이륙시 1단 엔진의 최대 추력은 

196톤이며, 2단의 평균 추력은 7.6 톤이다.

나로호 발사체의 1차 비행시험은 2009년 8월 

25일 오후 5시에 과학기술위성 2호의 준비행모델

을 탑재하고 나로우주센터에서 수행되었다. 이륙

후 발사체의 비행은 정상이었으나, 216초경 페어

링 분리 수행과정에서 한쪽은 정상 분리되었으

나, 다른 한쪽이 분리되지 않는 현상이 발생하였

다. 이에 따라 상단의 중량이 337 kg 증가하고,

무게 중심이 페어링이 부착된 방향으로 이동하

여, 킥모터 추력 구간에서 정상적인 속도 증분을 

얻지 못하여 위성의 궤도 투입에 실패하였다.

본 논문에서는 이러한 비정상이 발생한 나로

호 1차 비행시험에서의 궤적 및 비행 성능, 자세 

분석 결과와 비행 중 항법, 유도, 자세제어 기능

을 수행한 관성항법유도시스템의 비행결과를 제

시하였다.

Ⅱ. 본  론

2.1 비행 시이퀀스 및 궤적

나로호 발사체는 이륙 후 발사체의 화염이 발

사대에 미치는 손상을 최소화하기 위해 초기에 

발사대 회피기동을 수행하고, 170 도의 발사 방

위각 방향으로 비행하게 된다. 발사 후 55∼65

초 구간에서 발사체는 Mach 1을 통과하고, 최대 

동압 구간을 지나게 되어 바람에 의해 최대 구조 

하중이 발생하게 된다. 이 구간에서는 1단의 하

중경감제어가 수행되고, 동압이 충분히 낮아지는 

약 100초 이후부터 궤도투입을 위한 유도가 수행

된다.

페어링의 분리는 위성의 요구조건인 자유분자 

가열율 1135 W/m2 이하의 조건과 비행안전 요

구조건인 낙하점을 만족시키는 시간에 이루어진

다. 페어링의 분리 명령은 216.45초에 발생하였는

데, 이때 2개의 페어링 중 Far 페어링만 정상 분

리되고 Near 페어링은 상단에 붙은 채로 비행을 

계속하였다. Near 페어링의 미 분리는 분리 신호 

미감지 및 상단 탑재 카메라 영상으로 확인되었

다. 1단 엔진 정지 및 단분리는 각각 230.08초와 

233.19초에 정상적으로 수행되었다.

1단이 분리된 후 약 162초 동안 상단 발사체

는 무추력 비행을 수행하였고, 점화가 예정된 

395초에는 정상 고도인 303 km에 도달하였다.

무추력 구간에서의 추력기 자세제어는 정상적으

로 작동하여 2단 점화를 위한 자세 변경을 하였

고, 395초에 정상적으로 킥모터가 점화 되었다.

미 분리된 페어링으로 인해 발사체의 무게 중

심이 위쪽 방향으로 크게 이동하였지만 TVC가 

포화상태에 도달하기 전까지는 자세 안정화는 수

행되었으며, 피치 자세각이 정상보다 약 10도 정

도 높은 상태로 비행하게 되었다. 434초에 피치

축의 TVC 각이 포화 상태에 이르러 더 이상의 

자세제어가 불가능해졌고 445초부터 모든 축 방

향으로 자세를 잃고 텀블링 운동을 하게 된다. 2

단 킥모터는 60.2초 동안 정상 연소되었으며 

455.2초에 연소 종료 되었다.

위성의 분리는 예정된 540초에 정상적으로 수

행되었으며, 남아있던 한쪽 페어링도 0.8초 후에 

분리 되었다. 이후 발사체의 제어성이 회복되어 

560초에서 텀블링 운동이 중지되었고 700초 부근

에서 다시 정상 자세로 회복이 되었다.

표 1은 1차 비행 시험의 주요 이벤트 시간에 

따른 속도 및 고도를 정리한 것이다.

그림 1은 비행 궤적의 지상거리에 대한 고도

의 변화를 나타낸 것이다. 2단의 관성항법 데이

터는 2단 점화순간까지 기준 궤적과 일치하였으

나, 2단 연소 구간에서 기준 보다 높은 고도로 

비행하는 것을 볼 수 있다. 이는 2단 연소구간에

서 분리되지 않은 페어링의 영향으로 기준자세보

다 높은 피치 자세각을 유지하여 발사체의 속도

벡터 고각이 계속 증가되었기 때문이다. 또한 페

어링에 의한 속도손실로 킥모터 연소종료시 궤도

속도에 도달하지 못하여, 다시 지구 중력에 의해 

고도가 낮아지는 것을 볼 수 있다.

표 1. KSLV-I 1차 비행시험의 비행 이벤트

이벤트
비행시간

(sec)
관성속도 

(m/s)
고도 
(km)

 이륙 0.0 384 0.1

 Mach = 1 55.6 502 7.5

 최대 동압 64.3 556 10.5

 페어링 분리 명령 216.45 4479 177

 Far 페어링만 분리 216.66 4485 178

 1단 엔진 정지명령 230.08 4926 194

 1단 분리 233.19 4937 198

 킥모터 점화 395.00 4738 303

 피치 TVC 포화
*

434.0 6261 312

 텀블링 운동 시작* 445.0 6424 318

 킥모터 연소 종료 455.23 6454 323

 위성 분리 명령 540.0 6424 355

 위성 분리 감지 540.04 6424 355

 Near 페어링 분리* 540.80 6420 355

 텀블링 운동 종료
*

560.0 6410 359

 자세 회복* 700.0 6409 360

* 페어링 비정상 분리에 의해 나타난 이벤트임
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그림 1. 발사체 비행 궤적
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그림 2. KSLV-I 관성 속도 변화 

그림 2는 발사체의 관성속도 변화를 보여준다.

1단 및 킥모터 점화전까지의 무추력 구간에서는 

비행결과가 설계기준(Nominal)과 거의 일치하는 

값을 보여준다. 그러나 2단 구간에서는 킥모터의 

연소를 통해 3306 m/s의 속도 증분을 얻어 8036

m/s에 도달해야 목표 궤도에 진입할 수가 있는

데, 실제 연소 종료 시점의 속도는 6454 m/s로 

1582 m/s의 속도 증분이 부족하였다.

표 2. 1단/2단 분리 시의 궤도 파라미터

설계기준 비행
근지점 고도

(km) -4832.64 -4839.38

원지점 고도
(km) 302.61 303.04

경사각
(deg) 78.63 78.617

표 3. 킥모터 연소종료 시의 궤도 파라미터

설계기준 INS GPS
근지점 고도

(km)
300 -2812.37 -3073.61

원지점 고도
(km)

1500 368.62 386.27

경사각
(deg)

80.0 79.16 80.02

표 2 및 3은 각각 1단/2단 분리시, 킥모터 연

소종료시의 궤도 파라미터의 기준 값 및 실제 비

행 데이터를 나타낸 것이다. 킥모터 연소종료 시

점의 궤도 파라미터는 상단의 속도 증분 저하로 

인해 원지점 고도는 약 386 km으로 얻어졌고,

근지점 고도는 -3074 km로 나타나 궤도에 도달

하지 못한 준궤도(suborbital) 상태에 투입이 이

루어졌고, 이에 따라 발사체와 위성은 결국 대기

권에 재진입하여 소실되었다.

2.2 비행성능 분석

발사체의 성능은 비행시간에 따른 발사체의 

중량, 추력 및 비추력에 의해 결정된다. 2단 비행 

구간에서의 기준 중량 대비 실제 비행 전 실측된 

중량의 비교는 표 4와 같이 허용 오차 범위를 만

족한다.

실제 비행 시의 추력은 원격계측 데이터 중 

연소실 압력 데이터와 관성항법장치가 측정한 가

속도 데이터를 이용한 두 가지 방법으로 추정할 

수 있다. 그림 3은 이 방법으로 추정된 킥모터의 

추력을 나타내며, 거의 비슷한 값을 가진다. 연소

실 압력으로 추정한 추력이 초기에는 좀 더 크고 

후반 부에 작은 값을 보이는 특징이 있으며, 가

속도계로 추정한 추력의 경우 연소 후반 텀블링 

운동에 의해 나타난 원심력 측정 효과가 들어 있

는데, 이는 실제 나타난 추력이 아니다.

표 4. 상단 중량 요약

설계기준

중량 (kg)

측정 중량

(kg)

위성 100.0 100.77

Near 페어링 335.015 336.6

Far 페어링 330.837 332.4

2단 구조체 591.94 594.144

킥모터 추진제 1578.87 1578.0

RCS 가스 18.34 18.96
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그림 3. 킥모터의 비행 추력
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표 5. 킥모터 성능 파라미터 비교

비행 전 

추정

연소실 

압력 추정

가속도 

추정

연소 시간
(sec)

59.2 60.2 60.2

최대 추력
(kgf) 9643 9643 9471

평균 Isp
(sec)

287.7 289.8 286.3*

 * 텀블링 운동이 발생하기 전인 킥모터 점화 후 49초까

지를 기준으로 계산

킥모터의 성능을 종합적으로 평가하기 위해 

표 5에 비행 전 예측된 킥모터의 성능과 추정된 

성능을 요약하였다. 1차 비행시험의 킥모터 실제 

연소 시간은 비행 전 추정 값에 비해 1초 증가하

였으며, 킥모터의 성능을 나타내는 지표인 비추

력은 비행 전 예상 값인 287.7 sec에 비해 연소

실 압력으로 추정한 경우는 289.8 sec로 0.6% 증

가, 가속도로 추정한 경우는 286.3 sec로 0.6% 감

소한 것으로 나타나 허용 오차를 만족하였다.

중량 및 추정된 추력 데이터를 바탕으로 2단 

구간의 가속도를 분석하였다. 그림 4는 기체축 

방향의 가속도를 나타낸다. 비행 후 분석의 결과

가 실제 비행 데이터와 잘 일치하는 것을 볼 수 

있다. 2단 구간에서의 페어링 미 분리로 인해 설

계기준(Nominal) 가속도에 비해 전반적으로 적

은 가속도를 갖는 것을 볼 수 있으며, 설계기준 

가속도는 최대 7.6 g인데, 비행 시의 가속도는 

최대 5.4 g로 감소하였다.

축방향 가속도의 적분을 통해 페어링 무게 증

가에 의한 손실과 텀블링 운동에 의한 속도 손실

을 추정할 수 있다. 분석결과 페어링 중량증가로 

인한 속도증분 손실은 702 m/s 이었으며, 텀블

링운동에 의한 손실은 880 m/s이었다. 킥모터 

연소후반부에 텀블링 운동을 하면서 추력의 방향
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그림 4. 축방향 가속도

이 계속 바뀌게 되어 추력이 발사체의 속도증가

에 도움을 주지 못하였기 때문에 속도손실이 추

가로 발생하였다.

2.3 자세제어 분석

그림 5는 발사 관성좌표계에 대한 피치 자세

각 변화를 나타낸다. 1단 구간의 자세는 정상 범

위 내에서 안정화되었고, 단분리 후 무추력 구간

에서는 페어링 한쪽이 붙은 채로도 RCS에 의한 

자세제어가 정상적으로 수행되었다. 그러나 2단 

점화 후 미 분리된 페어링에 의해 자세오차가 크

게 나타났고, 연소후반 텀블링이 일어나게 된다.

한쪽 페어링이 분리가 되지 않은 경우 상단부 

중량특성은 설계값과 매우 큰 차이를 갖게 된다.

이 경우 나로호 발사체는 피치축 운동에 대해 영

향을 주는 무게 중심 및 관성모멘트가 크게 영향

을 받게 되는데, 관성모멘트는 약 3.8배, 횡방향 

무게중심은 점화직후 약 6.0 cm에서 연소 종료

시에 약 15.1 cm 까지 증가하는 중량특성 변화

가 발생한다. 이에 따라 RCS 및 TVC 제어성이 

감소하고, 킥모터 연소구간에서는 횡방향 무게중

심증가에 따른 교란모멘트가 크게 발생하는 결과

를 가져왔다.

그림 6과 7은 상단부가 무추력 상태에서 킥모

터 연소 전까지 비행할 때의 피치 자세각속도 및
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그림 5. 발사체 피치 자세각

그림 6. 무추력 구간의 피치 각속도
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그림 7. 무추력 구간의 피치 자세각

그림 8. 킥모터 연소구간 제어모멘트 계수

자세각을 나타낸다. 이 구간에서는 페어링에 의

해 파라미터 변화가 크게 발생하였지만, 추력기

에 의해 정상적으로 자세제어가 수행되었다.

상단부 킥모터 연소구간에서 한쪽 페어링이 

미분리된 상태를 고려하여 Nominal과 제어모멘

트 계수를 비교하면 그림 8과 같이 나타난다. 동

일한 킥모터 추력에 대하여 미분리된 페어링의 

영향으로 관성모멘트가 증가하여 제어모멘트 계

수는 설계치 대비 약 1/3 수준으로 제어성이 감

소하였다.

제어모멘트 계수는 다음과 같이 정의 된다.

 


(1)

여기서, T는 킥모터추력, Lt는 TVC 모멘트암 

길이, I는 횡축 관성모멘트를 의미한다.

그림 9는 시간에 따른 피치 TVC 변위각 명령

을 나타내는데, 434초에 포화값에 도달하였다. 무

게중심 이동으로 발생된 교란모멘트 영향으로 킥

모터 연소후반 피치 TVC 구동명령각은 포화치

(-3.0deg)에 도달하였고, 이후 TVC 제어 불능에 

의해 피치 자세는 텀블링 운동을 시작하게 되었

다. 분석결과 무게중심 이동에 의한 교란모멘트

를 상쇄하기 위해서는 연소초기에서는 약 2.5

그림 9. 피치 TVC 구동명령각(킥모터 연소구간)

그림 10. 추력 구간의 피치 각속도

그림 11. 추력 구간의 피치 자세각

deg, 연소종료시에는 약 3.9 deg의 구동각이 요

구되었다.

그림 10과 11은 킥모터 연소 구간에서의 피치 

각속도 및 자세각을 나타낸다. 킥모터 점화시 과

도응답 구간을 지나, TVC 변위각이 포화값에 도

달하기 전까지는 안정하게 각속도 및 자세각을 

유지한다. 그러나 TVC 변위각이 포화값에 도달

하는 434초부터 교란모멘트를 상쇄시킬수 없게 

되면서, 교란모멘트는 각가속도를 발생시키고, 이

에 따라 각속도와 자세각이 급격하게 증가한다.

페어링을 고려하여 운동 모델링 및 비행 후 

시뮬레이션을 수행하여, 비행 결과와 일치하는
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결과를 얻었다. 무추력 및 추력 구간에서의 RCS

및 TVC 제어기가 파라미터 변화에 대해 매우 

큰 강건성을 가졌으며, 페어링 미분리에 의한 비

정상적인 비행에서도 자세제어 기능을 정상적으

로 수행하였다.

2.4 관성항법유도시스템 비행 결과

나로호의 관성항법유도시스템(INGU)은 관성계

측부와 탑재 컴퓨터가 하나의 유닛에 탑재되어 

있는 시스템으로써, 국산 2축 동조자이로와 1축 

서보 진자형 가속도계를 탑재하였다. 관성항법유

도시스템은 비행시험에서 나로호 상단의 비행임

무를 위한 초기정렬, 관성항법, 유도, 자세제어,

비행 시퀀싱 기능을 수행하였다.

발사 전에는 광학정렬시스템의 원격제어 운용

을 통해 초기 방위각 결정을 수행하였고, 발사관

제소에서 콘솔을 통해 상태 모니터링 및 임무상

수 전달, 정렬모드 전환을 수행하였다. 정렬이 완

료되고 이륙 전 10초에 항법명령에 의해 관성항

법이 시작되었으며, 이륙순간에 1단 제어시스템

과 동기되어 비행 시퀀스를 시작하였다.

관성항법유도시스템은 발사 운용 시나리오에 

따라 발사 3시간 전 부터 외부전원 공급이 되어 

관성센서 및 전자보드의 온도 안정화가 진행되었

다. 발사 50분 전에 발사체로부터 발사체 기립설

비가 분리되었으며, 발사체 기립설비 분리에 의

한 방위각 변화 발생 가능성을 고려하여 최종 정

렬은 발사체 기립설비 분리 이후인 발사 45분 전

부터 발사 10초 전 항법모드 전환 전까지 총 45

분간 수행되었다.

그림 12와 13은 최종 정렬에서의 정렬 오차 

및 바이어스 추정, 자세 변화를 보여준다. 정렬수

행 결과 정렬오차가 4 arcsec, 수직축 속도오차가 

6 mm/sec 이내로 모두 수렴되었으며, 3축 자이

로 및 수직축 가속도계 바이어스가 일정한 값으

로 안정적으로 수렴되었다.
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그림 12. 정렬오차 및 관성센서 바이어스 추정
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그림 13. 정렬 중 자세
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그림 14. 비행 중 각속도
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그림 15. 비행 중 가속도

그림 14와 15는 비행 중 측정된 3축 각속도와 

가속도를 나타낸다. 관성항법유도시스템은 텀블

링 발생 전까지 관성센서 계측 및 항법계산을 정

상적으로 수행하였다. 약 445초부터 나타난 텀블

링 운동에 의해 자이로 측정 범위를 초과하는 각

속도가 발생하였으며, 위성 및 Near 페어링 분리 

이후 약 560초부터 텀블링이 종료되어 정상적인 

각속도 측정이 이루어졌고, 가속도는 비행 전 구

간에서 정상적으로 측정이 이루어졌다. 비행 후 

분석 결과 텀블링 구간에서 각속도를 추정한 결

과 X축으로는 ±80 deg/sec, Z축으로는 ±150

deg/sec, Y축으로 -120～-200 deg/sec 의
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큰 각속도가 발생하였다.

텀블링에 의한 큰 각속도로 항법오차가 증가

하였으나, 자세계산을 위해 쿼터니온을 사용하여 

자세 적분이 특이점에 의한 문제없이 정상적으로 

수행되었다. 또한 속도 및 위치적분의 경우 관성

좌표계에서 수행되어 무추력 구간에서 텀블링에 

의해 영향을 받지 않고, 정상적으로 항법계산이 

수행되었다. 그림 16～19는 비행 중 항법 계산 

결과를 나타낸다. 원격계측이 중단된 845초까지 

안정적으로 항법계산이 수행되었다.

관성항법유도시스템의 항법성능 분석을 위해 

오차특성이 항법시간에 무관한 GPS 항법 데이터

를 기준으로 속도 및 위치를 비교하였다. 그림 

20은 GPS와의 고도, 거리, 속도 차이를 보여주

0 200 400 600 800
-1

-0.5

0

0.5

1

Seq Time (sec)

qn
2b

0

0 200 400 600 800
-1

-0.5

0

0.5

1

Seq Time (sec)

qn
2b

1

0 200 400 600 800
-1

-0.5

0

0.5

1

Seq Time (sec)

qn
2b

2

0 200 400 600 800
-1

-0.5

0

0.5

1

Seq Time (sec)

qn
2b

3

그림 16. 비행 중 자세 쿼터니온
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그림 17. 비행 중 관성좌표계 자세
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그림 18. 비행 중 관성좌표계 속도

고 있다. 텀블링 구간에서는 자이로의 측정 범위

를 초과하는 각속도가 발생하여 큰 항법 오차를 

갖게 되므로, 텀블링이 시작되기 직전인 400초까

지의 항법성능을 평가하였다.

400 초에서 관성항법유도시스템과 GPS와의 항

법 차이는 고도의 경우 36 m, 거리는 14 m, 속

도 0.25 m/sec 로 나타났다. 이러한 결과는 600

초에서의 속도 오차 3 m/sec, 위치 오차 1 km

요구 조건과 비교할 때, 항법성능 요구조건을 충

분히 만족하고 있음을 알 수 있다. 이를 통해 국

산화 개발된 관성항법유도시스템의 관성센서 성

능이 우수하며, 관성항법 알고리즘이 정확했고,

정렬을 통한 자세 및 센서 바이어스 추정이 정상

적으로 이루어졌음을 알 수 있다.

그림 21은 1단 비행구간에서 관성항법유도시

스템과 GPS와의 횡방향 속도차이를 비교한 결과

0 100 200 300 400 500 600 700 800
5000

5500

6000

6500

7000
px

n 
(k

m
)

Inertial Position

0 100 200 300 400 500 600 700 800

0

500

1000

py
n 

(k
m

)

0 100 200 300 400 500 600 700 800
0

1000

2000

3000

4000

pz
n 

(k
m

)

Seq Time (sec)

그림 19. 비행 중 관성좌표계 위치
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그림 20. GPS와 INGU 항법 차이
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그림 21. GPS와 INGU 횡방향 속도 차이
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이다. 단분리 시점에서 약 0.3 m/sec의 차이를 

가졌으며, 이는 방위각 측정이 0.003 deg 의 정

밀도로 이루어졌음을 나타낸다. 광학정렬시스템

을 통한 INGU 초기 방위각 정렬 요구조건은 

0.025 deg 로서, 요구조건을 충분히 만족하는 결

과를 얻었다.

Ⅲ. 결  론

나로호는 1차 비행시험에서 한쪽 페어링이 정

상적으로 분리되지 못하여, 정상적인 비행이 불

가능하였으며, 이에 따라 위성을 목표궤도에 진

입시키지 못하였다. 그러나 비행 데이터의 분석 

결과 발사체는 비행 시이퀀싱, 항법, 자세제어,

추진 등 발사체의 성능에 영향을 미치는 요소들

은 모두 정상적이었음을 확인하였다. 또한 비행

제어에 핵심적인 기능을 수행하는 관성항법유도

시스템의 경우 요구되는 성능을 만족하였으며,

비정상적인 비행에서도 모든 기능을 정상적으로 

수행하였다. 따라서 1차 비행시험에서 문제가 발

생했던 페어링 분리 시스템이 보완되면 2010년 

예정된 2차 비행시험에서는 성공적으로 임무를 

수행할 것으로 예상된다.
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