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Abstract

This paper is summarized for designing launch vehicle autopilot structure with attitude angle

command from guidance algorithm and for evaluating performance of autopilot using launch

vehicle six-degree of freedom simulation program. The suggested autopilot has heritage from

KSR-III/KSLV-I upper stage autopilot designing experience, and it has two design point. The one

is, it must have same performance with KSR-III/KSLV-I upper stage autopilot, the other is, it

must be simple autopilot structure and use low number of variable to apply on-board system. It

is evaluated the performance using launch vehicle six-degree of freedom simulation program in

case of roll maneuvering and no roll control flight condition.

초 록

본 논문에서는 롤 자세운동이 발생하는 상황에서 안정적인 피치/요 자세제어를 위한 항

법쿼터니언 기반 자세제어기 구조를 설계하고, 발사체 6자유도 시뮬레이션을 통해 설계된

제어기의 성능평가를 수행하였다. 항법쿼터니언 자세제어기는 기존 KSR-III, KSLV-I 상단

부 자세제어기 설계 경험을 기반으로 고안되었고, 탑재소프트웨어 내에서 효율적인 자세제

어 변수 사용 및 KSR-III, KSLV-I 상단부 제어기와 동일한 성능 확보 관점에서 설계되었

다. 제안된 새로운 자세제어기 타당성 분석을 위하여 방위각 전환을 위한 롤 기동, 롤 자

세제어가 수행되지 않는 두 비행조건에 대해 6자유도 시뮬레이션을 수행, 자세제어 성능을

평가하고 탑재 소프트웨어로서 적용 가능성을 확인하였다.

키워드 : 발사체(launch vehicle), 자세제어(attitude control), 롤보상(roll reservoir), 시뮬레이션(simulation)
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1. 서 론

본 논문에서는 롤이 정확히 제어되지 않을 경

우에도 피치/요 자세제어를 수행할 수 있는 발

사체 탑재용 자세제어기 구조에 관한 내용을 기

술하였다. 일반적으로 액체 엔진을 사용하는 발

사체에 있어서 롤축 자세제어로서 공력핀(공력비

행구간) 또는 가스제트 On/Off 추력기를 사용하
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고, 피치/요축은 2자유도를 갖는 김발방식의 추

력벡터 제어방식이 사용된다. 한편 공력비행 구

간에서 공력핀 비정렬 및 기타 예상치 못한 롤

외란모멘트가 제어모멘트보다 크게 발생하거나

비행 중 롤 추력기 가스 사용량 초과, 롤 제어

구동기 고장과 같이 롤 제어성이 상실되는 경우

에도 피치/요 자세제어가 정확히 이루어질 필요

가 있어 이에 대한 해결책으로 KSR-III/KSLV-I

상단부 자세제어기 내부에 롤 보상 알고리듬을

적용, 실제 비행시험으로부터 그 성능을 충분히

검증하였다.

일반적으로 제어기에 제공되는 자세명령 타입

에 의해 제어기 구조와 제어루프 구성 변수는 바

뀐다. KSR-III의 경우 자세각속도 명령, KSLV-I

상단부는 궤적 설계로부터 롤 운동이 배제된 피

치/요 명령 자세각을 기반으로 자세제어기 형상

이 설계 되었다. 한편 유도 알고리듬으로부터 제

어기 기준 명령값이 3축(롤/피치/요) 자세각으로

제공되는 경우 기존 롤 보상 알고리듬과 제어기

형상에 대한 변경이 필요하며 본 논문에서는 항

법 쿼터니언을 적용한 새로운 자세제어기 구조

및 형상을 제안하고, 제어기 성능 및 탑재 소프

트웨어 구현 가능성 확인을 위하여 6자유도 비선

형 시뮬레이션에 적용, 결과를 제시하였다.

2. 자세운동 표현식

발사체 자세표현을 위한 기준좌표계 정의는

다음과 같다.

그림 1. 유도좌표계(G) 및 몸체좌표계(B) 정의

유도좌표계는 관성좌표로서 발사시점에 발사

대의 수평면과 수직방향을 기준으로 하는 좌표계

이다. 관성항법장치는 이 좌표계를 기준으로 항

법계산을 수행하며 발사체의 투입궤도면과 일치

하므로 유도계산의 기준이 된다. 몸체좌표계(B)는

발사체에 고정된 좌표계로서 비행중 발사체의 자

세를 정의하는데 사용한다. 자세제어를 위한 유

도명령은 유도좌표계 기준으로 생성되고, 이를

기준으로 관성항법장치(INGU : Inertial Navigation

Guidance Unit)에서 측정한 자세정보와 비교하여

자세오차를 계산한다. 스트랩다운(strap-down)

방식의 관성항법장치의 경우 오일러각을 사용하

면 특정 자세에서 특이점이 발생하게 되므로 대

부분의 경우 자세오차 궤환변수로서 오일러각 대

신 쿼터니언을 사용한다. 발사체 자세를 쿼터니

언을 이용한 방향코사인 행렬로 표현하면 식 (1),

(2)와 같다.
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궤환변수로서 쿼터니언을 사용하기 위해서는

유도명령과 현재 발사체 자세 쿼터니언을 정의하

고 쿼터니언 자세오차를 새롭게 계산할 필요가

있다. 쿼터니언 자세오차 궤환을 적용한 발사체

자세제어 루프는 다음 그림 2와 같다.
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그림 2. 쿼터니언 궤환 발사체 자세제어루프

한편 INGU 또는 탑재컴퓨터에서 계산되는 발

사체 자세 쿼터니언()과 자이로로부터 측정된

자세각속도는 다음의 관계를 갖는다.




   
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(3)

명령 쿼터니언을  , 현재 자세쿼터니언을 로

정의하면 자세오차 쿼터니언()은 다음의 관계

를 갖는다.
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(4)

발사체 자세변환이 짧은 시간 내에 매우 크게

요구되지 않는 경우 오차 쿼터니언()와 롤/요/

피치 자세각오차 관계는 다음과 같다.

 ≈ ,  ≈,  ≈ (5)

3. 자세제어기 구조

3.1 KSR-III 자세제어기

KSR-III는 국내최초로 액체추진엔진을 사용한

과학로켓으로 2002년 11월 28일 발사가 성공적으

로 이루어졌다. 추력비행구간에서는 피치/요축

제어시 2자유도의 김발장치 및 유압구동기가 적

용되었고, 롤 축 제어는 핀팁에 설치된 질소가스

추력기를 사용하였다. 한편 KSR-III의 경우 바람

영향에 대한 낙하점 확보를 위하여 초기 발사시

고각/방위각 보정 및 공력비행구간에서 하중감

소 최소를 위해 개루프 자세각속도 명령이 적용

되었다. 자세각속도 입력 기반 KSR-III 자세제어

기 구조는 다음 그림 3과 같다.[1]

그림 3. KSR-III 자세제어기 구조

그림 3의 KSR-III 자세제어기에서 입력신호는

관성항법장치(INGU)에서 측정된 3축 자세각속도

와 비행설계에서 결정된 자세각속도 명령으로 이

루어진다. 자이로 측정 롤 각속도()에 대한

수치적분을 통하여 롤 자세각()을 계산하고, 롤

자세각을 사용하여 피치/요 자세각속도()

를 롤링하지 않는 관성좌표계로 변환하고, 관성

좌표 기준 피치/요 자세각속도와 자세 각속도

명령을 비교하여 자세각속도 오차를 계산한 뒤

쿼터니언 업데이트 관계식을 통하여 오차 쿼터니

언( )을 계산 후 제어로직에 입력된다. 제어로직

에서는 쿼터니언 자세오차, 관성 자세각속도 및

설계된 제어이득 스케줄링에 의해 피치/요

TVC(Thrust Vector Control) 제어각을 구하고,

(+)Roll compensation을 통하여 기체좌표로 변환,

TVC 구동기에 전달되는 구조로 구성이 되었다.

실제 KSR-III 비행시험 결과 공력비행구간에서

공력핀 비정렬, 배관/덕트에 의한 롤 외란모멘트

가 제어모멘트에 비하여 최대 약 5배 정도 크게

발생, 롤 자세각속도가 약 -35deg/sec까지 증가

하는 롤링 운동이 발생하였으나 롤 보상에 의해

피치/요축은 설계요구 자세오차 범위 내에서 안

정적으로 자세제어가 이루어졌다.
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3.2 KSLV-I 상단부 자세제어기

KSLV-I은 국내 최초의 위성발사체로서 100kg

의 과학위성을 근지점 고도 300km, 원지점 고도

1500km, 경사각 80도의 지구 저궤도에 투입하는

임무를 수행하도록 개발되었다. KSLV-I은 2단형

발사체로서 1단은 액체와 케로신을 이용한 액체

추진 방식, 상단부는 고체 킥모터를 사용한다. 상

단부의 경우 무추력 비행구간에서 질소가스 추력

기를 이용한 3축 자세제어, 추력비행구간에서 롤

축은 질소가스 추력기, 피치/요 축은 킥모터 노

즐에 장착된 유압 장치 구동을 통한 추력벡터 제

어 방식으로 자세제어가 수행된다. 상단부 전체

비행구간에서는 투입궤도 요구조건 확보를 위하

여 개루프 유도 방법이 적용되었고 유도좌표 기

준 피치/요 자세 명령각이 제어기 입력값으로

사용되었다. 기준 자세명령이 자세각으로 제공됨

에 따라 KSLV-I 상단부는 KSR-III를 토대로 그림

4와 같은 자세제어기 구조를 갖도록 설계되었다.

KSLV-I 상단부 자세제어기 입력신호는 관성항법

장치(INGU)로부터 측정된 3축 자세각속도와 유

도좌표계 기준 자세각 명령으로 이루어진다.

KSLV-I은 2009년 8월 25일 1차 비행시험이 이루

어졌고, 미분리 페어링 외란에 의해 텀블링 운동

발생 이전의 킥모터 연소중후반 시점까지 성공적

으로 자세제어가 수행되었다. 그림 4의 KSLV-I

상단부 자세제어기에 관한 신호흐름을 요약하면

다음과 같다.[2][3][4]

∙ 자이로부터 자세각속도 측정

∙ 롤 자세각속도 수치 적분 → 롤 자세각 계산

∙ 피치, 요축 자세각속도를 롤 자세각을 이용

한 (-) 롤 보상 → 제어 쿼터니언 계산

∙ 자세오차 쿼터니언 계산

∙ 오차 쿼터니언을 Control logic에 적용, 롤

보상전 구동기 명령 값 계산

∙ 구동기 명령값에 대한 (+) 롤 보상, 최종

구동기 명령값 출력

그림 4. KSLV-I 상단부 자세제어기 구조

3.3 항법쿼터니언 자세제어기

자세각 명령을 입력으로 하는 자세제어 시스

템에 있어서 유도명령이 3축 명령 자세각으로 제

공되는 경우 그림 4 자세제어기의 롤 보상알고리

듬을 변경할 필요가 있다. 그림 5는 새로운 롤

보상 알고리듬에 대한 개념을 나타낸 것이다.[5]

그림 5. 항법쿼터니언 자세제어기 롤 보상 알고리듬

유도명령 자세각이 유도좌표기준 3축 명령자

세 쿼터니언 또는 오일러각으로 제공될 때 현재

발사체 자세 정보로부터 계산된 롤 자세각과 피

치/요 명령 자세각을 이용 롤 보상된 명령 자세

각 및 쿼터니언을 계산하여 자세제어기의 기준입

력 값으로 사용한다. 그림 5의 롤 보상 알고리듬

을 적용 항법 쿼터니언 자세제어기 구조 설계 결

과를 그림 6에 제시하였다.
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그림 6. 항법쿼터니언 자세제어기 구조

자세제어기 입력값은 자이로로부터 측정된 3

축 자세각속도, 유도 알고리듬으로 계산된 3축

자세 명령각이 된다. 먼저 자이로로부터 측정된

3축 자세각속도로부터 쿼터니언 갱신 관계식을

통하여 현재 발사체 자세를 계산한다.















 

 

 

 

 














 

 

 

 

(6)

 











   

   

   

   

식 (6)으로부터 계산된 발사체 자세 쿼터니언

을 바탕으로 쿼터니언 오일러각 관계식을 이용

롤 자세각을 다음과 같이 얻을 수 있다.
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  

      

    
  

  
  

   

       
  

  
  









(7)

  tan 

  tan 
 

 
 



   (8)

식 (8)의 현재 롤 자세각과 피치/요 명령 자세

각을 이용 롤 운동이 보상된 명령 쿼터니언을 식

(9)와 같이 계산 가능하다.

   cos
 cos

 cos

 
sin

 sin
 sin

 
   sin

 cos
 cos

 
 cos

 sin
 sin

 
(9)

   cos
 sin

 cos

 
sin

 cos
 sin

 
    sin

 sin
 cos

 
cos

 cos
 sin

 

계산된 명령 쿼터니언을 기반으로 발사체 자

세 쿼터니언 관계로부터 오차 쿼터니언을 다음

식(10)과 같이 계산할 수 있다.
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















(10)

만약 자세제어 로직으로 PD 제어기를 사용할

경우 롤 자세오차 및 쿼터니언 자세오차에 대한

롤/피치/요 TVC 노즐 구동명령 값을 식 (11)과

같이 구할 수 있다.

  Pr 

    (11)

   

3. 자세제어기 검증을 위한

6자유도 시뮬레이션

새롭게 도입된 롤 보상알고리듬 및 항법 쿼터

니언 자세제어기 구조에 대한 타당성 평가를 위

하여 SIMULINK로 개발된 발사체 6자유도 시뮬

레이션을 수행하였다.

입력데이터는 KSLV-I 1단부 데이터를 사용하

였고, 1단 비행 일부 구간에 대해서만 시뮬레이
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션을 진행하였다. 여기서 자세제어 작동기는

Saturn V와 유사하게 4개의 클러스터링 엔진에

2자유도의 TVC 구동기가 각각 조합되어 롤/피

치/요 자세제어가 이루어진다고 가정하였다. 4개

클러스터링 엔진 타입 및 TVC 구동기 배치 형

상을 그림 7에 제시하였다.

그림 7. 4개 엔진 클러스터링 타입 TVC 구동기 배치

그림 7과 같이 TVC 구동기를 배치하는 경우

적절한 롤/피치/요 자세제어를 위하여 노즐 구

동 명령값과 4개 엔진 8개 작동기에 관한 노즐

구동각 관계를 규명할 필요가 있다. 구동명령각

과 노즐 구동각 관계는 다음과 같다.

   ,    

   ,     (12)

   ,   

   ,   

여기서, 는 각 8개 TVC 구동기에서 롤 제

어에 기여하는 가중치로서, 여기서는   로

설정하였다.

식 (12)에 대한 내용을 SIMULINK 프로그램으

로 구현한 결과는 다음 그림 8과 같다. 그림에서

입력값은 자세제어기로부터 계산된 롤/요/피치

노즐 명령각(  ), 출력값은 각 TVC 구동기

에 분배되는 8개의 명령 노즐각

(     )이다.

그림 8. 클러스터링 타입 TVC 구동기 배치 SIMULINK 모델

시뮬레이션은 두 가지 경우를 고려하여 진행

하고, 각각의 시뮬레이션 조건을 요약하면 다음

과 같다.

① Case 1 : 이륙 초기 롤 기동 수행

∙ 0~20sec : 유도좌표 기준 롤 자세각 0deg에

서 140deg까지 롤 기동

∙ 20~80sec : 140deg 롤 자세각 유지

∙ 80~100sec : 140deg에서 0deg로 롤 기동

∙ 100sec 이후 : 롤 자세각 0deg 유지

∙ 목 적 : 그림 7, 8의 엔진 / TVC 구동기

배치 형상 확인. 새롭게 제안된 항법쿼터니

언 자세제어기의 정상적인 롤축 자세제어

가능여부 확인

② Case 2 : 지속적인 롤 외란 모멘트 작용,

롤 자세제어 없음.

∙ 목 적 : 지속적인 롤 운동 발생 또는 롤 자

세제어 불능시 제안된 자세제어기의 피치/

요축 제어 성능 확인

Case 1, 2에 대한 시뮬레이션 결과는 그림

9~24에 나타냈다. 그림 10, 11 및 18, 19에서

"Ref"는 롤 운동이 없는 이상적인 자세각속도,

“Sim”은 스트랩다운 관성항법장치로부터 측정된

자세각속도를 의미하는 것으로 롤 운동 연성에

따른 요/피치 자세각속도 영향 비교를 위하여

함께 제시하였다. 한편, 그림 13, 14 및 그림 21,

22는 유도좌표계와 몸체좌표의 오일러 자세각을

나타낸 것으로 "Ref" 는 유도알고리듬 명령,

“Sim"은 시뮬레이션으로부터 계산된 값을 의미

한다.

그림 9~16의 Case 1 시뮬레이션 결과를 살펴
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보면 이륙후 20sec 시점부터 140deg의 롤 기동

명령에 대하여 TVC 구동장치 제어에 의해 롤

자세각이 잘 추종하는 결과를 보이고 이로부터

TVC 구동기 배치에 관한 시뮬레이션 모델링이

문제가 없음을 확인할 수 있다. 한편 이러한 롤

자세운동이 발생하는 상황에서 피치/요 축은 허

용 자세오차 범위에서 자세제어가 수행된 결과를

보인다.

그림 17~24는 Case 2 시뮬레이션 결과를 나타

낸 것으로 외란 모멘트가 존재하는 상황에서 롤

제어성을 상실, 150sec 시점에서 롤 자세각속도

27deg/sec까지 증가하고, 발사체가 기체축을 기

준으로 회전 운동이 발생하는 상황에서도 그림

21~22의 피치/요 자세각 결과에서 보는바와 같

이 기준 명령값을 잘 추종하고 있음을 확인할 수

있다. 또한 롤 자세제어가 이루어지는 Case 1,

롤 자세가 발산하는 Case 2 두 비행조건 모두

같은 수준의 피치/요 자세오차가 발생하는 바

새롭게 제안된 항법 쿼터니언 자세제어기가 정상

적으로 작동하고 있음을 확인하였다.

4. 결 론

본 문서에서는 롤 자세운동이 발생하는 상황

에서 안정적인 피치/요 자세제어를 위한 새로운

롤 보상 알고리듬을 제안하고 이를 적용한 항법

쿼터니언 자세제어기 구조를 설계하였으며, 설계

된 제어기의 성능평가를 위해 발사체 6자유도 시

뮬레이션을 수행하였다. 새롭게 제시된 항법쿼터

니언 자세제어기는 기존 KSR-III, KSLV-I 상단

부 자세제어기 설계 경험을 기반으로 고안되었

고, 탑재소프트웨어 내에서 효율적인 자세제어

변수 사용 및 KSR-III, KSLV-I 상단부 제어기와

동일한 자세제어 성능 확보 관점에서 설계가 진

행되었다. 제안된 새로운 자세제어기 타당성 분

석을 위하여 방위각 전환을 위한 롤 기동, 롤 자

세운동 발산, 두 비행조건에 대해 6자유도 시뮬

레이션을 수행, 자세제어 성능을 평가하고 탑재

소프트웨어로서 적용 가능성을 확인하였다.
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그림 9. 롤 자세각속도 변화(Case 1)

그림 10. 피치 자세각속도 변화(Case 1)
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그림 11. 요 자세각속도 변화(Case 1)

그림 12. 롤 자세각 변화(Case 1)

그림 13. 요 자세각 변화(Case 1)

그림 14. 피치 자세각 변화(Case 1)

그림 15. 요 자세 오차각(Case 1)

그림 16. 피치 자세 오차각(Case 1)

그림 17. 롤 자세각속도 변화(Case 2)

그림 18. 요 자세각속도 변화(Case 2)
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그림 19. 피치 자세각속도 변화(Case 2)

그림 20. 롤 자세각 변화(Case 2)

그림 21. 요 자세각 변화(Case 2)

그림 22. 피치 자세각 변화(Case 2)

그림 23. 요 자세각 오차(Case 2)

그림 24. 피치 자세각오차(Case 2)


