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ABSTRACT

This paper concerns analysis technique on determining of attitude control gain in 

the low frequency region using stability area. The stability area is defined by the 

D-Decomposition method, which was designed by Neimark. In this paper, it is 

introduced D-Decomposition method from reference paper and design attitude control 

gain of generic launch vehicle during first stage flight phase. For selecting PD control 

gain, it is considered the system parameter uncertainty about whole first-stage flight 

phase, represented the stability area boundary on each case. After deciding the PD 

control gain using stability area method, it is applied to launch vehicle linear model, 

and checking the stability margin requirement, frequency response characteristics.

초   록

본 논문에서는 안정성 영역 판별법(stability area) 기반 발사체의 자세제어기 이득결정 

과정에 대한 내용을 기술하였다. 안정성 영역 판별법은 D-Decomposition 기법으로부터 정

의되는 것으로 본 논문에서는 D-Decomposition 기본 이론과 이로부터 산출된 발사체의 

자세 안정성 영역을 도시하고, 적용 예로써 일반적인 발사체의 1단 추력 비행구간에서 자

세제어기 설계과정을 제시하였다. 제어이득 결정을 위해서 중첩된 안정성 영역을 바탕으

로 시스템 파라미터 불확실성을 고려 안정성 영역 경계(stability area boundary)를 설정하

고, 선정된 제어이득을 발사체 선형모델에 적용, 자세 안정성 분석 수행 결과를 나타냈다.
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Ⅰ. 서  론

발사체가 이륙 후 고도 약 45km까지는 공력 

및 바람 등의 대기 영향으로 시스템의 불확실성

이 다른 비행구간에 비하여 가장 크게 존재한다.

따라서 제어 설계 시 시스템의 응답 성능 보

다는 설계치로부터 벗어난 다이나믹 모드(공력, 

추력, 슬로싱, 벤딩) 영향에 대하여 강건하도록 

충분한 안정성 여유(stability margin) 확보 관점

에서 제어기 구조와 이득을 결정하게 된다. 이와 

관련하여 외국 발사체의 경우 자세제어 안정성 

확보를 제어 설계의 중요 기준으로 제시하는데,
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한 예로써 미국의 Saturn V, Ares-I, 일본 H-IIA 

발사체는 저주파수와 고주파수 영역에서 이득여

유/위상여유를 각각 6dB/30deg, 10dB/45deg로 설

계 기준을 명시한다[1][2][3].

일반적으로 고주파수 영역에서는 발사체의 벤

딩과 엔진관성 영향, 고차 TVC(Thrust Vector 

Control) 구동장치 모드 및 벤딩 안정화 필터 상

호 관계에 의하여 자세 안정성이 결정되고, 저주

파수 영역에서는 공력, 추력, 중력 및 슬로싱, 

TVC 구동장치 동특성 및 자세제어기 제어이득

의 상호 관계에 의해서 자세안정성이 결정된다. 

한편 대부분의 발사체에서는 저주파수 영역에

서 PD(Proportional-Derivative) 제어기 형태를 

많이 채용하고 이들 제어 이득은 시간에 따른 시

스템 파라미터 변화, 설계 제어 주파수 및 댐핑

계수 등의 관계에 의하여 이득 스케줄링 방법을 

적용하게 된다. 대표적인 예로써 H-IIA 발사체의 

경우 비행시간에 따라 설계 고유주파수를 

0.05~0.4Hz 범위로 변화시키면서 PD 제어기 이

득을 결정하였다[3].

목표 고유주파수 기준 자세제어기 설계 방법

은 아래 과정으로 진행된다.

step 1) 강체+공력 선형시스템과 제어 고유주

파수/댐핑 계수간 계수 비교를 통해 

제어이득 결정

step 2) 벤딩 모드를 고려한 안정화 필터 설계

step 3) 발사체 전체 다이나믹(강체, 공력, 슬

로시, 엔진관성, 벤딩, 관성항법장치, 

구동장치 동특성 등)이 포함된 선형 

개루프 시스템의 자세안정성 평가 및 

제어이득 스케줄링

step 4) 자세안정성 결과를 기준으로 제어이득 재조정

step 5) 파라미터 불확실성에 따른 선형 개루프 

시스템 자세안정성 민감도 분석

step 6) 비선형 6자유도 시뮬레이션에 제어이득, 

벤딩 안정화 필터 적용 및 결과 분석

한편 본 논문에서는 기존 제어이득 설계 방법

과 달리 제어이득 파라미터 공간상에서 정의되는 

안정성 영역(stability area) 판별법을 이용, 시스

템 파라미터 불확실성을 고려한 상태에서 제어이

득을 선정하였다. 제어이득 공간상에서 정의되는 

안정성 영역 판별법은 D-Decomposition (다른 용어로

는 D-partitioning, Domain separation) 기법을 적용

하여 다변수 선형시스템(또는 선형화된 시스템)

에 관한 점근적 안정성(asymptotic stability) 판

별 및 성능 요구 조건에 적합한 제어 파라미터를 

선정할 수 있게 한다. 

이 기법은 1948년 Neimark에 의해 처음 제시

되었고[4], 러시아에서는 제어이득 선정 시 많이  

사용하고 있으나 미국/서유럽 등에서는 전력제

어 시스템에 드물게 적용한 사례만 존재한다[5]. 

이에 본 논문에서는 안정성 영역 설계를 위한 

D-Decomposition 기본이론을 참고문헌[6]을 바탕

으로 소개하고, 이 기법을 일반 발사체의 1단 비

행구간 자세제어기 설계 시 적용, 제어이득을 선

정하고 관련 자세 안정성 분석을 수행하였다.

Ⅱ. 본  론

2.1 D-Decomposition 기본이론

앞서 언급한바와 같이 제어이득 결정을 위한 

안정성 영역 설정을 위해 D-Decomposition 방법

을 적용한다. J. Neimark에 의해 처음 고안된 이 

기법은, 주파수 도메인(s-평면)에서 정의되는 전

달함수를 설계하고자하는 제어이득 공간(parameter 

space)으로 맵핑하여 주 관심 주파수 영역에서 

제어이득에 따른 시스템 안정도를 평가할 수 있게 

하는 기법으로 요약된다. 본 논문에서는 D-Decomposition 

기본 이론을 참고문헌을 바탕으로 간략하게 소개

하도록 한다[6].

아래와 같은 다항식을 가정한다. 

 ≡       
          (1)

여기서,    는 두 설계 파라미터 a, b의 함

수인 다항식의 계수이고, 정의에 의하여 , ′ , 
″  계수를 갖는 다항식으로 다음과 같이 표현할 

수 있다.

      ′  ″       (2)

식(2)와  를 대입하고 정리하면 식(3)과 같

다.

      
′  

″      
′  

″    
  ′  ″   

(3)

설계 파라미터 a, b에 관해 정리하면 식(4)와 

같이 표시할 수 있다.

   ≡            (4)

    


′    ,   


′′  

    


  

     를 식(5)로 정의하고, 
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       

            (5)

      

식(4)에 대입하면 식(6)과 같이 표현된다.

     ≡       
        

  (6)

양변의 계수 비교를 통하여 다음의 관계식을 

얻는다.

             

                 (7)

크래머(Cramer) 정리를 통하여 파라미터 a, b에 

대한 해를 구하면 식(8)과 같이 얻어진다.

 △       

 △              (8)

여기서      및 행렬식 △ 는 다음과 

같다.

          

          

    △            (9)

한편, 식(8)에서 주파수 를 소거하면 다음의 

관계를 얻을 수 있다.

        (10)

결국 식(8)은 s-평면상에서 정의된 식(1)을 파

라미터 a, b 평면으로 매핑(mapping)한 것으로 

s-평면에서 정의되는 특성이 식(8) 또는 식(10)의 

관계를 바탕으로 a-b 평면으로 변환되어 표현된 

것을 의미한다.

식(1)의  가 폐루프 시스템 특성방정식이라 

할 때 시스템이 안정하기 위한 조건은 그림 1에

서 보는바와 같이 허수축을 기준으로 좌평면에 

극점이 위치해야 한다는 것이다. 이러한 안정성 

제한조건은 식(1)로부터 변환된 식(8) 또는 식(10) 

역시 파라미터 공간 a-b 평면에서도 매핑된 형태

로서 유효한 조건으로 적용된다.

즉 그림 1에서 보는바와 같이 식(8), (10)은 

a-b 평면상에서 임의의 그래프 형태로 존재하게 

되며, s-평면에서 제시된 안정성 조건은 a-b 평면

에서 주파수가 -∞→w→∞로 변화할 때 매핑 

그래프를 기준으로 좌측면이 폐루프 시스템의 안

정성 충족 조건을 만족하는 영역이 된다. 복소평

면에서 PD 제어이득 설계시 설계자에 익숙하고

그림 1. D-Decomposition 매핑변환

시스템의 동특성, 감쇄특성 및 안정성 여유

(Stability Margin) 파악이 손쉬운 장점이 있는 

반면, D-Decomposition을 통한 안정성 영역 분

석 방법의 경우 제어이득 상호관계에 따른 시스

템 안정성 판단과, 파라미터 불확실성이 존재할 

때 가용 제어이득 범위 선정을 손쉽게 파악할 수 

있는 장점이 있다.

2.2 D-Decomposition을 이용한 발사체 자세

제어기 설계

발사체 개루프 전달함수를  , 자세제어기 

전달함수를   라 하면 폐루프 시스템 특성 방

정식은 다음과 같다.

         (11)

여기서,   는 PD제어기, 선형구동장치 모

델, 벤딩필터가 포함된 형태로서 다음과 같이 정

의한다.

             

      
  
  

  
    (12)

여기서,  는 TVC 구동장치 전달함수,   

는 벤딩 안정화 필터 전달함수,  , 는 발사체 

자세제어 이득을 의미하고, 식 (12)에서  , 

 는 각각 전달함수의 분자/분모를 나타낸다.

한편       로 가정, D 

-Decomposition 정리에 의하여  를 대입한 

뒤 특성 방정식을 임의의 독립된 PD 제어이득 

 , 에 관하여 정리하면 식(13)과 같다.

      
                 

(13)

각 제어이득의 계수를 식(14)와 같이 정의하고, 

              

                (14)

              
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그림 2. 매핑 기준축에 따른 안정한 영역

특성방정식을 실수부와 허수부로 분류하면 식

(15)와 같다.

      
      

     (15)

식(15)에서  , 는 주파수 의 함수로서 식

(16)으로 정리된다.

  △  ,    △      (16)

       , 

      

△        
s-평면에서 존재하는 특성방정식을    평

면으로 매핑시 평행축 좌표는 를 기준으로 관

련식 유도가 이루어졌으며, 시스템이 안정하기 

위해서는 시스템 주파수 가 증가하는 방향의 

좌측 영역에 존재하게 된다.

위의 동일한 식을    평면으로 도시하는 

경우에는 주파수 가 증가하는 방향의 우측이 

폐루프 시스템의 안정한 영역이 된다. 상기 내용

은 그림 2로 요약된다. 

2.3 발사체의 안정성 영역(stability area)

발사체 자세제어기에 대한 D-Decomposition  

이론 적용 결과를 기반으로 전형적인 발사체의 1

단 추력 비행구간에 대한 안정성 영역 분석을 수

행하였다. 분석에 사용된 발사체의 비행 이벤트 

및 공력, 추력 모멘트 계수 정보는 아래와 같다[7].

표 1. 발사체 비행이벤트

이벤트 시간(sec)

이 륙   0.0

킥턴(kick turn)  10.0

중력턴(gravity turn)  20.0

최대동압(dynamic Pressure Max.)  60.0

1단 연소종료(engine shutdown) 119.4

1단/2단 분리(stage separation) 119.5

그림 3. 공력  모멘트 계수(
)

그림 4 . 추력  모멘트 계수( 
)

그림 3, 4에서 공력모멘트, 추력모멘트 계수는 

다음과 같이 정의된다.

 

 
,  


    (17)

여기서  는 공력, 는 추력, 는 각각 공

력/추력 모멘트 길이, 는 발사체의 횡방향 관성

모멘트를 의미한다. 비행시간 t = 5, 20(중력턴), 

50, 60(최대동압), 80, 100sec의 총 6가지 비행 구

간을 바탕으로 발사체 선형모델을 이용한 안정성 

영역 도시 결과는 그림 5와 같다.

제어 이득 공간에서 발사체의 안정성 영역은 

그림 5와 같이 나타난다. 앞서 2.2절에서 정의한 

바와 같이 주파수가 증가하면서 발생하는 궤적의 

우측면의 중첩영역이 곧 안정한 PD 제어이득 적

용 가능구간, 안정성 영역이라 정의된다.

(a) 비행시 간  5 sec
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(b) 비행시 간  20 sec

(c) 비행시 간  5 0 sec

(d ) 비행시 간  6 0 sec

(e) 비행시 간  80 sec

(f) 비행시 간  10 0 sec

그림 5 . 자세안정성 영역(Stability area)

그림에서 보는바와 같이 안정성 영역 분석을 

통하여 임의의 제어이득 선정 시 발사체 선형시

스템에 관한 안정 여부뿐만 아니라 해당 자세제

어 이득 위치에서 각 개별 다이나믹 모드(강체, 

공력, 슬로시 등)의 안정성 여부를 직관적으로 

판단할 수 있는 장점이 있다.  

그림 5(a)는 이륙 후 5sec 시점에서 안정성 영

역을 도시한 결과로서 주파수가 변화함에 따라 

산화제, 연료에 의한 슬로시 모드는 4.0~7.0rad/s  

공력모드는 0.075rad/s(Mα=-5.6×10-31/sec2) 주파

수 범위를 갖는다. 그림 5의 전반적인 안정성 영

역 분석결과 비행시간에 따라 중첩된 안정성 영

역은 점차 좁아지고 있는데, 이는 추력모멘트가 

지속적으로 증가함에 따라 동일 제어이득 적용 

시 시스템의 제어성을 증가시키게 되고 제어성 

증가는 곧 선정 가능한 제어이득 범위를 감소시

켜 안정성 영역을 감소시키는 원인이 된다.

선형모델 안정성 판단의 한 예로써 그림 5(d) 

최대 동압 비행구간(t=60sec)에서 안정성 영역 결

(a) 안정

(b) 중 립

(c) 불안정

그림 6 . 안정성 영역을 통한 제어이득 선정시  

단 위계단 입력  응답특성
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과를 살펴볼 때 '○'로 표시된 세 지점의 제어이

득 선정 시 안정성 여부는 다음과 같이 판단할 

수 있다. 

∙Stable Point :   ,   

∙Neutral Point :   ,   

∙Unstable Point :   ,   

각각의 제어이득 적용 시 발사체 선형모델의 

단위계단 응답 특성은 그림 6에 나타냈고, 이것

은 그림 5-(d)의 안정성 영역 분석과 일치하는 

결과를 보인다.

2.3 안정성 영역 경계설정에 의한 발사체 자

세제어이득 선정

제어이득 결정시 시스템의 충분한 자세 안정

성 확보와 강인한(robust) 제어특성을 위해서는 

제어기 설계 단계에서 파라미터 불확실성을 함께 

고려할 필요가 있다. 이러한 개념을 포함한 안정

성 영역 판별법을 바탕으로 한 자세제어 설계 과

정은 아래단계 요약할 수 있다.

step 1) 발사체의 모든 다이나믹 특성이 포함된 

선형 모델 시스템 안정성 영역(stability 

area) 분석.

step 2) 각 비행시점에 대한 안정성 영역 도시.

step 3) 파라미터 불확실성을 고려한 최대/최소 

안정성 영역 경계(upper/lower stability 

area boundary) 설정.

step 4) 안정성 영역 경계(stability area boundary)

로부터 설계조건에 부합하는 제어이득 

선정.

step 5) 선정된 제어이득을 적용한 선형모델 자

세안정성 재분석 및 비선형 시뮬레이션 

에서 타당성 분석

본 논문에서는 안정성 영역 경계(stability area 

boundary) 설정을 위한 강체, 공력 슬로싱 및 

TVC 구동장치 선형모델에 대하여 다음과 같은 

파라미터 불확실성을 고려하였다.

   △
, (△ ±)

   △ , (△ ±)

    △ , (△  )      (18)

    △   , (△ ±)

    △ , (△  )

    △   , (△ ±)

추력모멘트계수( ), 공력모멘트계수(), 슬로

시 고유주파수( ) 및 TVC 구동장치 고유주파수

( )는 각각 △크기의 표준편차를 갖는 정규분

포(normal distribution) 확률변수, 슬로싱 댐핑계

수( ), TVC 구동장치 댐핑계수( )는 5%의 표

준편차를 갖는 균일분포(uniformly distribution) 

확률변수로 모델링하여 시스템에 적용하였다. 파

라미터 불확실성이 존재하는 경우 각 비행시점에

서 안정성 영역 분석 결과는 그림 7에 나타냈다.

(a) 비행시 간  5 sec

(b) 비행시 간  20 sec

(c) 비행시 간  5 0 sec

(d ) 비행시 간  6 0 sec
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(e) 비행시 간  80 sec

(f) 비행시 간  10 0 sec

그림 7. 파라미터 불확실성을 고려한 안정성 

영역(stability area)

  그림 8. 1단  비행구간  자세안정성 영역 경계 

(Stability area bou nd ary)

분석 결과로부터 저주파수 영역에서의 자세안

정성은 강체, 공력 및 추력의 영향이 지배적임을 

알 수 있고 슬로시 모드의 경우 자체적인 댐핑 영

향으로 충분히 감쇄되고 있음을 확인할 수 있다.

그림 7에서 살펴볼 수 있는바와 같이 각 비행

시점에서 작용하는 파라미터 변화에 의하여 매핑

된 특성방정식의 궤적은 분산된 형태로 표현되

고, 각 분산된 궤적의 중첩된 영역이 불확실성 

영향이 고려된 안정성 영역을 형성하게 된다. 한

편, 각각의 비행시점에서  , 의 중첩된 영역

의 최대-최소 경계치를 도출하면 최종적으로 1단 

전 비행구간에 대하여 안정한 영역을 확보할

수 있다. 그림 7의 결과로부터 최대(lower bound 

)/최소(upper bound) 안정성 영역 경계를 각 비

행시점에 대해서 도시하면 그림 8과 같이 나타난

다. 

그림 8에서 A1～A6은 각 비행시점에서 상부의 

안정성 영역 경계(upper stability boundary)가 최

소(minimum) 조건 , B1～B3은 각 비행시점에서 하

부의 안정성 영역 경계(lower stability boundary)가 

최대(maximum)되는 조건을 의미한다. 그림에서 중

복된 안정성 영역의 범위는 미분이득 [0～0.87], 비

례이득 [0～2.92]임을 확인할 수 있다. 

앞서 언급한바와 같이 이득 스케줄링을 하지 않

은 경우 제어이득은 모든 비행구간에서 중첩된 안

정성 영역 내부에 위치하여야만하고, 설계요구조건

에 부합하는 안정성 여유(positive GM / PM max, 

negative GM < -6dB) 확보를 위하여 최종 제어이

득은   ,   으로 선정하였다. 선정된 

제어이득의 위치는 그림 8에서 '●' 표시 하였다. 

상기 제어이득을 적용하여 비행시점 100sec에

서 선형 개루프 모델의 나이키스트 분석 결과는 

그림 9와 같다.

그림 9 . 나이키스트 선도(저주파수 영역)

그림 10 . 나이키스트 선도(고주파수 영역)
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그림 11. 1단비행구간에서 자세안정성 여유 변화

강체, 공력, 슬로 및 벤딩 모드 등에 대하여 

선정된 제어이득은 나이키스트 안정성 조건을 만

족하고 있음을 확인할 수 있다. 

한편, 선정된 제어이득을 1단 전 비행구간에 

대하여 적용한 뒤 이득여유, 위상여유 분석 결과

는 그림 11에 나타냈다.

그림에서 보는바와 같이 안정성 영역 판별법

을 기반으로 선정된 제어이득을 시스템에 적용하

였을 때 저주파수 영역 자세 안정성 요구조건

(GM>6dB, PM>30deg)을 만족하고 있음을 확인

할 수 있다. 

한편, 그림에서 비행시간 105초 이후 연료, 산

화제 감소로 슬로시 모드 영향이 줄어들면서 전

체 시스템의 이득 및 위상 여유가 증가하는 결과

를 보이고 있다.

Ⅲ. 결  론

본 논문에서는 안정성 영역 판별법에 근거한 

파라미터 공간상에서 제어이득 선정 기법에 대한 

연구를 수행하였다. 안정성 영역 결정을 위한 

D-Decomposition 기본 이론을 소개하고, 이를 

기반으로 일반적인 발사체의 1단 비행구간에 관

한 제어이득 결정과정을 수록하였다. 본 기법을 

바탕으로 설정된 제어이득은 1단부 전 비행구간

에서 자세 안정성 요구조건을 만족하는 결과를 

확인할 수 있었으며, 기존 설계 방법과 더불어 

발사체 제어이득 결정시 상호 보완적인 역할을 

할 것으로 기대된다.
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