
韓國航空宇宙學會誌 341

技術論文 J. of The Korean Society for Aeronautical and Space Sciences 43(4), 341-348(2015)

DOI:http://dx.doi.org/10.5139/JKSAS.2015.43.4.341

ISSN 1225-1348(print), 2287-6871(online)

몬테카를로 시뮬레이션을 이용한 발사체 단 분리 운동 분석

오충석*, 선병찬, 박용규, 노웅래

Stage Separation Analysis of Launch Vehicle

Using Monte Carlo Simulation

Choong-Seok Oh*, Byung-Chan Sun, Yong-Kyu Park and Woong-Rae Roh

Korea Aerospace Research Institute

ABSTRACT

This paper addresses Monte-Carlo simulation analyses for the stage separation of the

general launch vehicle. The stage separation event of the launch vehicle occurs during a

very short time and is related with many dynamic parameters. The stage separation is a

critical event in that the launch fails if there is a collision during the stage separation. The

stage separation analyses was conducted for the general launch vehicle to confirm the

separation without collision within the designed clearance in case of the random input

parameters. This paper presents the stochastic results of the stage separation of the launch

vehicle using the Monte-Carlo simulation.

초 록

본 논문에서는 일반적인 발사체의 형상에 대하여 몬테카를로 시뮬레이션을 적용하여

단 분리 유격 분석을 수행하였다. 단 분리는 매우 짧은 시간동안 이루어지며, 매우 많은

운동 변수가 관계되고 충돌 발생시 발사 실패가 나타나는 매우 중요한 비행 이벤트이다.

다양한 오차요인이 무작위(random)로 발생하는 경우에도 설정된 유격조건 내에서 분리가

됨을 확인하기 위해 일반적인 발사체 형상에 대한 단 분리 분석을 수행하였다. 몬테카를

로 분석 기법을 발사체 단 분리 분석에 적용함으로서 단 분리 운동시 확률적인 결과들을

제시하였다.
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Ⅰ. 서 론

다단 발사체에서 가장 중요한 이벤트 및 과도

단계는 단 분리(staging) 이며 임무 성공을 위해

성공적으로 이루어져야 된다. 참고문헌[1]-[8]에는

이와 같은 단 분리와 관련한 연구가 수행되었다.

단 분리시 역추진 모터 위치에 따른 횡방향 유격

등에 대한 분석이 수행되었다[1]. 참고문헌

[2]-[4]는 인도 PSLV, GSLV 발사체의 단 분리 시

스템 소개와 분리시 유격과 상대 속도에 대한 분
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석이 수행되었다. Vega 발사체는 공력 구간에서

단 분리가 이루어져 공력 효과에 의해 단 분리시

발생하는 외란에 대해 분석하였다[5]. Ares-I 발

사체의 단 분리 시스템 소개와 분석 결과는 참고

문헌 [6]-[8]에 나타나 있다. 단 분리가 정상적으

로 이루어지려면 정해진 시간에 단 분리 메카니

즘이 정상적으로 작동해야 하고, 과도 구간에서

자세각 및 자세 각속도(tipoff rate)가 최소로 발

생되어야 한다. 또한 분리된 각 단은 서로 충돌

하지 않아야 하는데 이러한 요구조건을 만족하기

위해서는 설계과정에서 잔류 추력 및 단 분리 상

대 속도, 무게 중심 변화, 역추진 모터의 추력 지

향각 등이 주어진 허용 오차 및 설계 요구 규격

을 만족해야 된다. 또한 단 분리 방식을 결정하

는데 있어서는 구조체에 전달되는 충격 하중과

너무 과도하거나 치명적인 파편이 발생하지 않는

방법으로 설계되어야 한다.

따라서 단 분리 시스템 설계를 위해 충돌 예방

을 위한 적절한 단 분리 속도, 분리 이탈각(exit

angle), 유격(clearance) 등의 규격이 필요하며, 단

분리 방식 설계를 위해 위성 또는 구조체에 전달

되는 충격 및 파편에 의한 파손 또는 오염등의 영

향을 고려해야 된다.

단 분리 장치는 결합되어 있던 구조체를 절단

(severing) 하는 파이로 볼트 또는 선형 화약 장치

와 상대 분리 속도를 제공하기 위한 역추진 모터

(retro motor) 또는 스프링으로 구성된다. 이러한

분리 시스템 설계시 비행의 실패 확률을 줄이기

위해 가장 신뢰성이 높은 방식이 사용되어야 하

며, 분리 충격이 적고 오염 가능성이 낮은 방식으

로 선정되어야 한다.

일반적인 발사체의 1단부에는 여러 개의 엔진

이 사용되는데 액체 엔진의 특성상 잔류 추력 구

간(tail off period)에서 엔진간 추력 차이가 가장

크게 발생한다. 따라서 이러한 추력 차이가 있고,

예측이 어려운 추력 프로파일 조건에서는 연소 종

료된 1단을 밀어내기 위해 1단에 역추진 모터

(retro motor)가 주로 사용된다. 또한 2단은 엔진

점화를 위한 필요한 추진제 안정화 및 공급을 목

적으로 적정한 전방향 가속도가 필요하며, 이를

위해 가속 모터(ullage motor)를 사용 한다.

단 분리는 이와 같이 매우 짧은 시간동안 이루

어지며, 매우 많은 운동 변수가 관계되고 충돌 발

생시 발사 실패가 나타나는 매우 중요한 비행 이

벤트이다. 발사체 단 분리시 다양한 오차요인이

무작위(Random)로 발생하는 경우에도 설정된 유

격조건 내에서 분리가 됨을 확인하기 위해 일반적

인 발사체 형상에 대한 단 분리 분석을 수행하였

으며 참고문헌[9]-[14]에도 유사한 연구 결과가 제

시되었다. 몬테카를로 분석 기법을 단 분리 분석

에 적용함으로서 단 분리 운동시 확률적인 결과들

을 예측하였다.

Ⅱ. 단 분리 분석을 위한 입력데이터

2.1 형상 및 중량 데이터

Figure 1은 일반적인 발사체의 단 연결 부분을

나타낸다. 단 분리면에는 파이로 볼트가 1, 2단을

연결하게 되며 분리명령과 함께 파이로 볼트가

Fig. 1. Stage separation plane

Parameter Unit Nominal 3
 kg 14860 ±900

 m 7.850 ±0.2

 m < 0.05 ±0.025

 m < 0.05 ±0.025

 kg․ 27500 ±10%

 kg․ 624130 ±10%

 kg․ 624130 ±10%

 kg 57440 ±500

 m 33.070 ±0.2

 m < 0.03 ±0.03

 m < 0.03 ±0.03

 kg․ 42500 ±10%

 kg․ 2031500 ±10%

 kg․ 2031500 ±10%

Table 1. Mass, c.g., moment of inertia data

- : 질량,    : 무게중심 위치

- : 관성모멘트,  : 1단부,  : 2단부
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해제되어 단 분리면은 구속력이 없게 된다. 초기

50 mm의 횡방향 안전 유격을 고려하면 초기 횡

방향 유격은 493.7 mm이며 2단 노즐 끝단과 1,

2단 분리면 까지 거리는 3088 mm을 나타낸다.

초기 50 mm의 횡방향 안전 유격을 고려하면 이

탈각이 9.0 deg로 단 분리면이 설계되었다.

Table 1은 1/2단 분리 시점에서의 각 단의 질량,

무게 중심 및 관성 모멘트를 나타낸다.

2.2 역추진 모터와 가속 모터

1단 역추진 고체모터(RM, retro motor)는 다음

Fig. 2와 같이 1단 Intertank에 8개 위치한다. 역

추진 고체 모터 추력 벡터의 방향을 나타내는 각

즉 중심 지향각 와 기축에 대한 기울임각(cant

angle)  를 정의하였다. 중심 지향각 는 다

음 그림과 같이 인접하는 축과 이루는 각도로 정

의된다. 이와 같은 역추진 모터 추력 지향 각도

의 장착 비정렬(misalignment)오차가 중요한 외

란 요소가 된다. 역추진 고체 모터 규격은 다음

Table 2와 같다.

2단 가속 모터는 다음 Fig. 3과 같이 총8개로

구성되며 Y, Z축 기준 45도 지점으로 2단 하단

부에 위치한다. 중심 지향각 는 다음 그림과 같

이 Z 축과 이루는 각도로 정의하였다. 또한 가속

Fig. 2. Retro motor thrust angle

Parameter Unit Nominal 3

Thrust(1 RM) kgf 2500 ±3.5%

Operation time rating s 1

Nozzle cant angle,  deg 15 ±0.5

Thrust impulse(8 RM) kgf․s 20000

Retro motor ignition

delay
s < 0.1 ±0.02

Table 2. Retro motor specification

Fig. 3. Ullage motor thrust angle

Parameter Unit Nominal 3

Thrust(1 UM) kgf 373 ±3.5%

Operation time rating s 4.5

Nozzle cant angle,  deg 15 ±0.5

Thrust impulse(8 UM),

·
kgf․s 13428

Ullage motor ignition
delay

s < 0.1 ±0.02

Table 3. Ullage motor specification

모터의 기축에 대한 기울임각  을 정의하였다.

가속 모터(UM, ullage motor)의 작동시간은 2

단 엔진의 점화 특성에 의해 결정되며 4.5 s로

가정하였다. Table 3의 가속 모터 규격을 적용하

였다.

2.3 1단 잔류 추력 및 2단 엔진 초기 추력

단 분리 안정성 분석 시에 외란 요인으로서 1

단 엔진 연소 종료 명령 이후의 잔류추력의 변화

를 들 수 있다. 잔류 추력 선도와 유사하게 터보

펌프의 회전속도가 변하므로 터보펌프로 인한 롤

외란 모멘트 및 발사체 롤 각속도를 구할 수 있

다. 단 분리시점에서 Nominal 롤 각속도는 2.0

deg/s 고려하였으며 요, 피치 각속도는 1.0

deg/s 까지 고려하였다. 각각의 초기 각속도 편

차는 ±0.5 deg/s를 적용하였다.

Ⅲ. 단 분리 운동 방정식 모델링

1/2단 분리 순서는 Table 4와 같은 시퀀스로

진행된다. 즉 1단 엔진 연소 종료 1.6초 후에

1/2단 분리가 발생되며 단 분리 1.1초 전에 가속

모터가 점화된다. 2단 엔진 점화는 1, 2단 거리가

20m 이상이 되었을 경우 점화되며 가속 모터 점

화 후 2.3초 뒤에 발생한다.
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시 간 [s] 설 명

 - 1.6 0 1단 엔진 정지 명령

 - 1.1 0.5 가속 모터 점화 명령

 + 0 1.6
역추진 모터 점화

단 분리 파이로 디바이스 작동

 + 1.2 2.8 2단 엔진 점화

 + 2.0 3.6 2단 엔진 추력 발생

 + 3.4 5.0 가속 모터 유효 연소 종료

Table 4. Stage separation sequence

Fig. 4. Free body diagram of stage separation

Figure 4는 6자유도 단 분리 운동을 위한 단

분리 모델을 나타낸 것이다. 6자유도 시뮬레이션

방정식을 적용해 운동분석을 수행하였으며 Fig.

2-4에서와 같이 역추진 모터와 가속 모터가 각각

배치된 경우에 대해 1단, 2단 발사체의 힘․모멘

트 운동식을 각각의 기체축 좌표에 대하여 나타

낼 수 있다. 참고로 다음 식(1)-(6)은 역추진 모터

와 가속모터, 중력 및 엔진 잔류, 시동 추력에 의

해 기체축에 작용하는 힘을 나타낸다.

시뮬레이션 동안 가속 모터와 역추진 모터에 의

한 영향과 함께 1단, 2단 발사체 엔진 점화에

의한 추력 모델도 시뮬레이션에 포함하였다.















 

(1)





 












 

(2)


  















 

(3)


  







 

(4)


 









(5)


  







  

(6)

식에서 
, 

, 는 관성좌표로부터 i단 발

사체의 X, Y, Z축 회전각을 나타낸다. 는 1단

부 i번째 역추진 모터 추력를 
는 2단부 i번째

가속 모터 추력를  는 i번째 역추진 모터 추력

의 기축 방향에 대한 기울임 각도를  는 i번째

역추진 모터 추력의 발사체 중심 지향 각도를 나

타낸다.  는 i번째 가속 모터 추력의 기축 방

향에 대한 기울임 각도를  는 i번째 가속 모터

추력의 발사체 중심 지향 각도를 나타낸다. 는

1단 발사체 잔류 추력을 는 2단 발사체 시동

추력을 나타낸다. 식에서 는 sin함수를 는 cos

함수를 의미한다.

Ⅳ. 시뮬레이션 분석 결과

1단 엔진 종료 명령 후 약 7초간 시뮬레이션

을 수행하였다. 역추진 모터는 구조적으로

Interstage나 Intertank 또는 후방 동체에 부착가

능하다. 그러나 Intertank에 역추진 모터가 부착

되면 이탈각 및 화염간섭 측면에서 가장 좋은 위

치이므로 Fig. 5와 같은 배치형태에 대하여 몬테

카를로 시뮬레이션을 수행하였다.

단 분리 분석에서 이탈각(exit angle)은 노즐

끝단의 횡방향 거리를 초기 노즐 끝단과 분리면

까지 거리(3088 mm)와의 역 tangent 값으로 구

한 각도로 정의하였다.

초기에 1단 엔진 잔류 추력 구간에서 각속도

외란의 크기를 X축으로 2.0±0.5 deg/s, Y, Z축으

로 1.0±0.5 deg/s까지 고려하였다. 입력 파라미터

의 Uniform 분포를 갖는 경우에 대해 몬테카를

로 시뮬레이션 분석을 수행하였다.

Table 5는 1/2단 분리 시점에서의 몬테카를로

기법을 적용하여 단 분리 분석을 수행하기 위한
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Fig. 5. Retro motor position of 1st stage

파라미터 단위 Nominal 3 분포

 m -0.05 ±0.025 Uniform

 m 0.05 ±0.025 Uniform

 deg/s 1.0 ±0.5 Uniform

 deg/s -1.0 ±0.5 Uniform

 N 24500 ±3.5% Uniform

  ms 100 ±20 Uniform

 deg 15.0 ±0.5 Uniform

 deg 21.0 ±0.5 Uniform

RM(retro motor) 번호 i=1∼8

Table 5. Input parameters for Monte-Carlo

simulation

입력 데이터이다. 편차(3 )는 단 분리시 이탈각

요구 조건에 의해 도출되었으며 충분한 안전 여

유를 갖도록 설정하였다.

입력 파라미터의 민감도 분석을 수행하였으며

그 결과 단 분리 입력 데이터 중 이탈각 변동에

크게 영향을 주는 1단 발사체 횡방향 무게 중심

(, ), 단 분리 시점 Y, Z축 각속도(,

) 및 역추진 모터 추력( ), 역추진 모터 추력

지연시간(), 역추진 모터 기축 방향에 대한

기울임 각( ) 및 역추진 모터 추력의 중심 지향

각()의 입력 데이터만 Uniform 분포로 가정하

여 분석을 수행하였다. 단 분리시 이탈각 변화에

크게 영향을 주지 않은 입력 파라미터는 Worst

결과 값과 비교를 위해 Worst 시뮬레이션 입력

값을 적용하였다.

다음으로 Table 5의 몬테카를로 입력파라미터

를 적용하여 몬테카를로 1000회를 수행하였다.

먼저 Wosrt 시뮬레이션을 수행하였으며 그 결과

는 Table 6과 같으며 RM, UM 1개씩 고장시 최

대 이탈각이 6.7 deg 값을 가진다. 다음으로 몬

테카를로 시뮬레이션을 수행하였으며 다음 Table

7-8 및 Fig. 6-9은 몬테카를로 시뮬레이션 결과를

보여준다. 분석 결과로 상대속도, 거리 각단 각속

도 변화량, 이탈 시간, 횡방향 거리 및 이탈각등

을 정리하였다. Table 7에서와 같이 RM, UM 고

장이 없는 경우 이탈각 평균값은 2.87 deg 이며

±3값은 1.25, 4.48 deg를 갖는다.

Table 8에서와 같이 RM, UM 1개 고장이 발생

한 경우 이탈각 평균값은 2.93 deg 이며 ±3값은

1.19, 4.68 deg를 갖는다. 역추진 모터와 가속 모

터가 고장이 있는 경우에도 이탈각 변동이 크지

않는데 이는 역추진 모터가 Intertank에 위치해

고장시에도 외란 영향이 크지 않기 때문이다.

Worst Case 분석에서는 고장이 없는 경우 이

탈각이 6.5 deg, RM, UM 1개 고장시 6.7 deg를

갖는다. 몬테카를로 이탈각 +3결과 값이 Worst

Case 결과 보다 작은 값을 갖는 것을 확인 할

수 있다. 몬테카를로 시뮬레이션에서 각각의 이

탈각 구간에서의 발생횟수가 역추진 모터와 가속

모터의 고장유무에 따라 Fig. 6에 나타나 있다.

설 명
단
위

Nominal
경우

파라미터
편차만
고려한
Worst
경우

파라미터
편차와
RM,
UM1개
고장시
Worst

RM종료시

1, 2단

상대 속도
m/s 12.1 12.6 10.8

RM종료시

상대 거리
m 11.1 11.7 10.0

노즐 끝단

이탈 시간

(RM명령

시점기준)

s 0.886 0.851 0.914

노즐끝단의

횡방향 거리

(초기 유격

=493.7mm)

mm 148 350 366

노즐끝단의

이탈각

(요구조건:

< 9 deg)

deg 2.7 6.5 6.7

Table 6. Worst simulation results
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설 명 단 위
파라미터 편차만 고려한 경우

Min -3 mean +3 Max

RM종료시

1, 2단 상대

속도
m/s 11.90 11.92 12.21 12.50 12.56

RM종료시

상대 거리
m 10.90 10.92 11.23 11.55 11.56

노즐 끝단

이탈 시간

(RM명령시

점기준)

s 0.85 0.86 0.88 0.90 0.91

노즐끝단의

횡방향 거리

(초기

유격=493.7

mm)

mm 67.4 67.5 154.7 241.9 248.7

노즐끝단의

이탈각

(요구조건:

< 9 deg)

deg 1.25 1.25 2.87 4.48 4.60

Table 7. Monte-Carlo simulation results(1)

설 명 단 위

파라미터 편차와 RM, UM1개

고장 고려

Min -3 mean +3 Max

RM종료시

1, 2단 상대

속도
m/s 10.21 10.22 10.50 10.77 10.89

RM종료시

상대 거리
m 9.28 9.28 9.59 9.89 9.92

노즐 끝단

이탈 시간

(RM명령시

점기준)

s 0.93 0.93 0.95 0.97 0.97

노즐끝단의

횡방향

거리

(초기

유격=493.7

mm)

mm 34.76 64.2 158.3 252.4 257.0

노즐끝단의

이탈각

(요구조건:

< 9 deg)

deg 0.64 1.19 2.93 4.68 4.76

Table 8. Monte-Carlo simulation results(2)

(a) (b)

Fig. 6. Exit angle results: (a)No fail of RM, UM (b) 1ea fail of RM,UM

(a) (b)

Fig. 7. Lateral displacements: (a)No fail of RM, UM (b) 1ea fail of RM,UM
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(a)

(b)

Fig. 8. Exit angle : (a)No fail of RM, UM
(b) 1ea fail of RM,UM

이탈각은 2단 노즐 중심이 1단 전방 동체 분

리면을 이탈하는 시점에서의 이탈각 분포를 나타

낸다. 2단 노즐의 횡방향 변위와 기축 변위가

Fig. 7에 나타나 있으며 Fig. 8은 유사하게 2단

노즐의 이탈각과 기축 변위를 보여준다. Figure

9는 단 분리시 2단 노즐 중심의 단 분리면상에서

의 위치를 나타낸다. Worst 경우보다 몬테카를로

결과들이 더 큰 유격을 갖으며 분리면 상에 위치

해 있어 안전하게 분리면을 이탈함을 확인 할 수

있다. 2단 노즐의 분리면 이탈시 2단 노즐 중심

은 역추진 모터(RM)와 가속모터(UM)의 고장유

무에 상관없이 단 분리면에 유사하게 분포하고

있음을 알 수 있다.

Ⅴ. 결 론

본 논문에서는 단 분리 운동 입력 파라미터의

허용오차 구간 내에서 가장 최악으로 나타나는

분리 유격 조건과 몬테카를로 시뮬레이션에 의해

(a)

(b)

Fig. 9. Nozzle position of 2nd stage :

(a)No fail of RM, UM (b) 1ea
fail of RM,UM

각 개별 변수들이 무작위로 조합되어 발생하는

경우를 비교하여 단 분리 유격 특성을 분석하였

다. 일반적인 발사체 형상을 적용하였으며 단 분

리 몬테카를로 시뮬레이션 결과와 Worst 시뮬레

이션 결과를 비교하였다. Worst Case 조건의 경

우 시뮬레이션 시간은 짧으나 보수적인 결과를

나타낼 수 있고 몬테카를로 시뮬레이션은 실제와

유사한 결과를 얻을 수 있으나 시뮬레이션 시간

이 매우 많이 요구되는 단점이 있다. 몬테카를로

분석 결과 1/2단 분리의 경우 고장이 없는 경우

최대 이탈각이 4.60 deg, 역추진 모터와 가속모

터가 1개 고장이 있는 경우 최대 이탈각이 4.76

deg 값을 가져 요구조건 9 deg의 47% 이탈각

여유를 갖고 있으며 Worst Case에 비해 2 deg

정도 안전여유를 더 가지는 것으로 분석된다. 그

결과 단 분리시 입력 파라미터의 무작위

(random) 선택의 경우에는 더 충분한 안전 여유



348 오충석․선병찬․박용규․노웅래 韓國航空宇宙學會誌

를 가지며 주어진 유격 조건에서 충돌 없이 단

분리가 발생함을 확인할 수 있다.
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