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ABSTRACT

This paper considers the analysis of the flight performance reserve, which is

required propellant to compensate various launch vehicle performance deviations, to

inject the payload of a 3-staged launch vehicle to a circular sun synchronous orbit at

a height of 700 km. The various error sources, which affect the orbit injection

accuracy, and their uncertainty are defined first. Then the sensitivity analysis, which

has the advantage that each error source effect can be investigated independently, is

performed for the extreme ±3σ conditions of the launch vehicle performance errors.

Monte carlo simulations are also conducted to compute the propellant reserve, which

can consider the combined effects of each error source. Finally the obtained flight

performance reserves by the two approaches are compared and it is confirmed that

they show similar results.

초 록

본 논문에서는 700 km 고도의 태양동기궤도 진입을 목표로 하는 3단형 위성발사체에 

있어서, 여러 오차 요인들로 인한 성능 오차를 보상하면서 목표 궤도에 정확히 투입시키

는데 필요한 비행성능여유에 대해서 살펴보았다. 우선 궤도 투입 오차에 영향을 끼치는 

다양한 오차 요인들과 각 오차 요인의 분산을 정의하였다. 이를 토대로 각 오차 요인의 

영향을 독립적으로 고려할 수 있는 장점이 있는 민감도 분석을 ±3σ 분산 조건에 대해서 

수행하였다. 여기에 여러 오차 요인에 의한 영향을 종합적으로 고려할 수 있는 Monte

Carlo 분석 방법을 적용해서도 요구 추진제를 계산하였다. 결과적으로 두 방법을 통해 얻

어진 비행성능여유를 비교했으며, 유사한 수치가 도출됨을 확인하였다.
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Ⅰ. 서 론

본 논문에서는 임의의 3단형 위성발사체를 목

표 궤도에 투입하기 위해 필요한 비행성능여유

(FPR : Flight Performance Reserve)에 대해서 분

석하였다. 위성발사체의 각 단에서 발생할 수 있

는 오차 요인 하에서도 목표 궤도에 도달할 수 

있는 일정 수준 이상의 확률을 보장하기 위해서

는 섭동으로 인해 손실된 성능을 보상할 수 있는 

추가의 추진제를 탑재해야 한다. 본 논문에서 고

려한 3단형 발사체는 700 km 고도의 태양동기궤

도를 목표궤도로 하는 발사체로서, 1단 및 2단 

비행구간에서는 추진제를 모두 사용한 후에 엔진

을 중단하는 추진제 소진 방식(depletion burn)을 

사용하고, 3단 비행구간에서는 폐루프 유도를 통

해 목표 궤도에 정상적으로 투입된 후에 엔진 중

단 명령을 생성하는 방식을 고려하였다. 따라서 

목표 궤도까지 비행하는 동안 발생한 위치 및 속

도 오차를 3단 비행구간에서 보상해야만 하며 엔

진 연소 시간이 길어지는 상황을 감안해서 3단에 

추가 추진제의 탑재, 즉 비행성능여유가 반드시 

필요하게 된다.

발사체 시스템 설계 초기 단계에서는 개루프 유

도 명령 기반의 요구 속도 증분 계산을 통해 비행

성능여유를 추정할 수 있으며, 시스템 설계가 진행

되어 발사체 모델이 구체화됨에 따라 폐루프 유도 

알고리듬을 적용하여 상세한 계산이 가능하게 된

다. 비행성능여유 계산 방법으로는 발사체의 각 오

차요인에 대한 영향을 개별적으로 다루는 민감도 

분석 방법과 여러 오차 요인을 조합하여 확률적으

로 분석하는 Monte Carlo 방법이 있을 수 있다[1].

민감도 분석 방법의 경우 각 요인별 영향을 독립

적으로 파악 가능하다는 장점이 있는 반면, Monte

Carlo 방법의 경우에는 각 요인별 영향은 알 수 

없지만 실제 비행시와 유사한 오차 조합 조건에 

대해 종합적으로 분석 가능하다는 장점이 있다.

본 논문에서는 3단 비행구간에만 폐루프 유도 

알고리듬이 사용되는 3단형 발사체에 대해, 민감도 

방법과 Monte Calro 방법을 각각 적용하여 비행성

능여유를 분석하고 두 가지 결과를 비교해 보았다.

Ⅱ. 민감도 분석에 의한

비행성능여유 계산

비행성능여유 분석에 필요한 3단형 발사체의 

각단 주요 오차 요인 및 3σ 변동범위는 Table 1

의 1~2열과 같은 형태로 정의되어진다. Nominal

발사체 모델 기준으로 각 오차 요인을 추가해서 

6자유도 시뮬레이션을 수행하면 각 오차 요인에 

의해 추가로 요구되는 산화제 및 연료량을 Table

1의 3~4열과 같이 구할 수가 있다. 각 오차 요인

에 따른 6자유도 시뮬레이션을 수행할 때, 3단 

비행구간의 폐루프 유도 알고리듬으로는 참고문

헌 [2]에서 제시된 알고리듬을 적용하였다. 추진

제 소진 방식으로 엔진을 중단하는 1, 2단의 경

우에는 추진제 탑재 오차나 혼합비 오차에 의한 

추진제 활용(utilization) 오차가 있을 때 연료보

다 상대적으로 무거운 산화제의 소진 확률을 높

여서 추진제 활용도를 최적화하도록 연료 바이어

스가 추가로 탑재되도록 하였다[3].

Table 1의 결과에서 오차 요인의 3σ 값이 양

수인 경우는 +3σ 조건에서 추진제가 추가로 필

요한 경우를 의미하고, 음수인 경우는 -3σ 조건

에서 추진제가 추가로 필요한 경우를 나타낸다.

예를 들어 1단 구조 중량에 +3σ 오차가 있는 경

우 nominal 추진제만으로 발사체가 생성할 수 

ERROR SOURCES
±3σ

LOX

(kg)

Fuel

(kg)Stage 1

Inert Mass +0.3% 1.19 0.54

Propellant Loading, LOX -0.63% 13.18 5.98

Propellant Loading, Fuel +0.62% 6.52 2.96

Propellant Utilization +1.0% 13.78 6.25

Thrust -2.4% 29.33 13.31

Specific Impulse -0.8% 18.07 8.20

Thrust Misalignment, pitch +0.2° 0.30 0.13

Thrust Misalignment, yaw +0.2° 2.67 1.21

Drag 11.70 11.70

Stage 2

Inert Mass +0.3% 1.93 0.87

Propellant Loading, LOX -0.80% 13.03 5.91

Propellant Loading, Fuel +0.67% 8.30 3.76

Propellant Utilization +2.0% 26.66 12.10

Thrust -2.4% 8.45 3.83

Specific Impulse -0.8% 19.26 8.74

Thrust Misalignment, pitch +0.2° 0.44 0.20

Thrust Misalignment, yaw +0.2° 7.55 3.43

Stage 3

Inert Mass +0.3% 3.41 1.55

Propellant Loading, LOX ∓1.29% 36.81 27.02

Propellant Loading, Fuel ±0.74% 15.40 17.93

Propellant Utilization ±2.0% 45.72 47.00

Thrust +2.4% 5.40 2.45

Specific Impulse -0.8% 27.71 12.57

Thrust Misalignment, pitch -0.2° 0.15 0.07

Thrust Misalignment, yaw +0.2° 0.30 0.14

Table 1. Sensitivity analysis for required
additional propellants for each
error sources of a 3-staged
launch vehicle
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Error
sources
of

LOX

(kg)

Fuel

(kg)

Propellant

(kg)

∆V

(m/s)

Stage 1 41.69 18.92 60.61 57.61

Stage 2 38.11 17.29 55.41 52.63

Stage 3 67.02 58.54 126.56 120.53

Total 87.65 63.90 151.55 146.06

Table 2. Flight performance reserve of a
3-staged launch vehicle via
sensitivity analysis

있는 속도가 부족하기 때문에 추가의 추진제 연

소가 필요하게 되어 비행성능여유 계산시 고려해

야만 한다. 반대로 1단 구조 중량에 -3σ 오차가 

있는 경우에는 발사체 중량이 낮아져서 nominal

추진제만으로도 충분한 속도 생성이 가능하므로 

비행성능여유 계산시 고려할 필요가 없다.

한편, 3단 오차 요인 중에서 추진제 탑재 오차와 

추진제 활용 오차가 있는 경우에는 산화제가 추가

로 요구될 수도 있고 연료가 추가로 요구될 수도 

있음에 유의할 필요가 있다. 예를 들어, 3단 산화

제 탑재 오차의 경우 ∓3σ 오차에 대해 산화제와 

연료가 추가로 요구되는 것으로 나타나 있는데, 이

는  ̶̶3σ 오차 요인에 대해서는 산화제가 추가로 요

구되고 +3σ 오차 요인에 대해서는 연료가 추가로 

요구되기 때문이다. 3단 연료 탑재 오차 및 추진제 

활용 오차의 경우에도 +3σ 요인과 –3σ 요인에 따

라 산화제 또는 연료가 추가로 요구되는 경우에 

해당한다.

각 오차 요인의 ±3σ 변동범위에 따른 산화제 

및 연료 필요량을 모두 계산한 후 RSS (Root

-Sum-Square)를 취하면 비행성능여유를 Table 2

와 같이 구할 수가 있다. 여기서 ‘Propellant’는 

산화제와 연료 필요량을 더한 값을 나타내고 ∆

V는 추가 추진제로 얻을 수 있는 발사체 속도 

증분을 의미한다. Table 2의 결과에 의하면, 1~3

단의 여러 오차 요인의 영향을 보상해서 목표궤

도 투입에 성공하기 위해서는 151.55 kg 의 추진

제를 3단에 추가로 탑재해야 함을 알 수가 있다.

이상과 같이 비행성능여유 계산에 민감도 분

석 방법을 적용하면, 각 오차 요인에 의한 영향

을 개별적으로 파악하는데 효과적임을 알 수가 

있다. 반면, 실제 비행 조건을 정확히 반영하기 

어려운 단점이 있으며, 이러한 단점을 보완하기 

위해서는 Monte Carlo 방법을 적용해서 여러 오

차 요인을 종합적으로 고려할 필요가 있다고 하

겠다.

Ⅲ. Monte Carlo 방법에 의한

비행성능여유 계산

3.1 신뢰도 기준의 비행성능여유

본 절에서는 Monte Carlo 시뮬레이션을 이용

한 비행성능여유 분석 방법에 대해서 다루었다.

Monte Carlo 방법을 사용하면 산화제 및 연료 

추가 탑재량을 독립적으로 취급하지 않고 두 변

수의 상관관계를 고려하여 종합적으로 분석할 수

가 있다.

본 논문에서는 3000개의 샘플에 대한 Monte

Carlo 시뮬레이션을 수행해서 궤도 투입 성공 확

률 0.9973을 만족하는 최소의 산화제 및 연료 요

구량 기준으로 비행성능여유를 분석하였다.

Table 1의 각 오차 요인을 평균 0, 표준편차 σ인 

정규분포 N(0, σ)를 갖는 독립변수로 두고서 각 

오차 요인의 영향이 동시에 고려된 랜덤 샘플을 

발생시켜 6자유도 시뮬레이션을 수행하였다. 비

행성능여유 분석을 위한 구체적인 방법으로는 참

고문헌 [4~6]에서 제시한 방법을 참조하였다. 우

선, 초기 비행성능여유를 설정하고 이를 기준으

로 궤도 투입후 남게 되는 산화제와 연료를 계산

한다. 남게 되는 산화제와 연료를 바탕으로 비행

성능여유를 계속 줄여 가면서 궤도 투입오차 조

건을 만족하는 최소의 비행성능여유를 최종적으

로 도출하게 된다.

Figure 1은 3000개 샘플에 대한 시뮬레이션 결

과로 nominal 3단 엔진 연소 시간 대비 변화 분

포를 보여준다. 3단 엔진 연소 중단은 목표 궤도

에 도달하는데 필요한 속도를 얻게 되는 시점에

서 이루어지게 된다. 오차 요인의 조합에 따라 3

단 엔진 연소 시간이 약 ±15초 범위에서 변동 

가능함을 알 수가 있다.

Monte Carlo 시뮬레이션으로 구한 비행성능여

유 분포를 그림으로 나타내면 Fig. 2와 같다. 궤도

Fig. 1. Monte Carlo Simulation : Variation of
engine burn time of stage 3



第 45 卷 第 5 號, 2017. 5. 위성발사체 상단의 비행성능여유 분석 389

PCS

(%)

Flight Performance Reserve (kg) Probability of depletion (%) Velocity
Reserve

(m/s)
LOX Fuel

Total
Propellant

LOX Fuel

99.865 98 64 162 0.000 0.033 156.4

99.730 92 66 158 0.133 0.000 152.4

98.000 74 49 123 0.633 1.000 118.0

96.000 60 49 109 2.467 1.000 104.4

94.000 57 43 100 3.100 2.200 95.6

92.000 50 43 93 5.133 2.200 88.8

90.000 52 37 89 4.467 4.800 85.0

Table 4. Flight performance reserve of a 3-staged launch vehicle via Monte Carlo simulation
for various PCS (CL=90%)

투입 성공확률 0.9973 기준으로 3000개의 샘플 중

에서 3000x(1-0.9973)=8.1개의 샘플만이 목표 궤도 

투입 오차를 만족하지 않는 경우를 감안해서 최종 

비행성능여유를 제시할 수가 있다. 하지만, Monte

Carlo 시뮬레이션에 사용되는 랜덤 샘플들이 달라

질 경우 최종 결과 또한 달라질 수 있는 점을 고

려할 필요가 있으며, 이에 참고문헌 [5, 6]에서처럼 

이항 분포 PBIN를 사용한 신뢰도 고려 방식을 적용

하였다. 실패확률 pfail을 이용한 신뢰도 계산식은 

식 (1)과 같으며, N개 샘플에 대한 모의시험에서 

신뢰도 90% 수준에서 실패 가능한 샘플수 nfail을 

계산하는 식을 의미한다.






 




  
 ≦ 

(1)

식 (1)을 이용해서 궤도 투입 성공 확률(PCS,

Probability of Command Shutdown)에 따라 실패

가 허용되는 샘플 수를 계산하면 그 결과는 Table

3과 같다. 계산 결과에 의하면, 성공확률 0.9973 일

때 실패 가능한 샘플 수가 4개로 나타나 신뢰도를 

고려하지 않은 경우에 비해 상대적으로 보수적인 

PCS
(%)

Probability of
Depletion(%)

Maximum allowable
number of depletion

99.865 0.135 1

99.730 0.270 4

99.000 1.000 22

98.000 2.000 49

96.000 4.000 105

94.000 6.000 162

92.000 8.000 220

90.000 10.000 278

Table 3. Monte Carlo Simulation : Maximum
allowable number of depletion for
3000 samples (CL=90%)

수치가 얻어짐을 알 수 있다.

Table 3의 실패 가능 샘플수 nfail을 기준으로 

요구 추진제량이 최소가 되도록 하는 비행성능여

유는 Table 4의 2~4열과 같이 얻어진다. 성공확

률이 높을수록 많은 양의 비행성능여유가 필요하

며, 성공확률 0.9973 일때의 비행성능여유는 산화

제 92 kg, 연료 66 kg로 앞의 민감도 분석 결과

에 비해 약간 증가한 수준임을 확인할 수 있다.

Figure 2는 PCS=99.73%일 때 남게 되는 산화제

와 연료 분포를 나타낸다. 이 때 실패 가능한 4개

의 샘플은 산화제가 모두 소진되는 경우이다. 4개

의 샘플 조합이 산화제만 소진되는 경우, 연료만 

소진되는 경우, 산화제와 연료 모두 소진되는 경우

와 같이 다양한 경우가 있을 수 있는데 이 중 최

소의 비행성능여유를 보이는 조합이 최적의 비행

성능여유값이 된다.

궤도 투입 성공 확률에 따른 비행성능여유 분석 

결과 및 추진제 소진 확률과 요구 속도는 Table 4

의 5~7열과 Fig. 3~5에 나타나 있다. PCS가 증가

함에 따라 요구되는 전체 추진제양도 같이 증가하

Fig. 2. Monte Carlo Simulation : FPR
distribution for probability 99.73%
(CL (Confidence Level) = 90%)
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Fig. 3. Monte Carlo Simulation : Flight
performance reserve wrt PCS

Fig. 4. Monte Carlo Simulation : Velocity
reserve wrt PCS

Fig. 5. Monte Carlo Simulation : Probability
of depletion wrt PCS

지만 산화제와 연료 각각은 그렇지 않음을 알 수 

있다. 마찬가지로 추진제 소진 확률도 이런 특성이 

있음을 알 수 있다. 이는 Monte Carlo 시뮬레이션 

특성상 Fig. 2에서 알 수 있듯이 ±3σ 부근에 정확

한 특성을 얻기 위해서는 굉장히 많은 샘플이 필

요한데 이 부근에서 샘플이 충분하지 않아 이런 

결과가 얻어진 것으로 보여진다. 따라서 추후에는 

더 많은 샘플에 대한 시뮬레이션을 수행해 샘플 

수에 따른 영향을 검토할 예정이다.

3.2 가우시안 근사에 의한 비행성능여유

Monte Carlo 시뮬레이션 결과로부터 비행성능

여유를 계산하기 위한 다른 방법으로, 산화제 요구

량과 연료 요구량 분석 결과를 상관 관계가 있는 

2차원 가우시안 분포로 근사하는 방법이 있다. 이 

방법은, 제한적인 회수의 시뮬레이션으로 얻어진 

데이터로부터 확률밀도함수를 먼저 모델링한 후 

그 함수를 이용해서 비행성능여유를 분석하는 방

법으로서 샘플이 충분히 많지 않아서 ±3σ 부근의 

통계적 특성을 정확히 파악하기 어려울 경우에 유

용한 방법이라 하겠다.

먼저, 시뮬레이션으로부터 얻어진 산화제 추가 

탑재량 및 연료 추가 탑재량을 각각 확률 변수 x,

y로 둔다. 산화제 요구량 x의 분포특성이 평균  ,

분산 의 정규분포이고, 연료 추가 탑재량 y의 

분포 특성은 평균 , 분산 의 정규분포이며,

둘 간의 상관관계가  ( )로 주어진다고 가

정한다. 그러면, (x,y) 쌍의 확률밀도함수는 식 (2)

와 같이 정의되고, 궤도 투입 확률은 식 (3)과 같이 

주어지게 된다. 결과적으로, 식 (3)의 궤도 투입 확

률이 0.9973 이상이면서 a+b가 최소가 되는 a와 b

를 각각 찾게 되면 최적의 비행성능여유를 계산할 

수가 있다.

   

exp

 

 

 




  

 

 








(2)

 ≧  ≧  


∞




∞
≧ 0.9973

(3)

앞의 시뮬레이션 데이터를 2차원 가우시안 분포

Statistics LOX Fuel

Mean 82.98 61.40

Standard deviation 27.57 20.50

Max 165.21 125.84

Min -9.45 -1.86

Correlation coefficient -0.33

Table 5. Approximation of FPR distribution
by two-dimensional Gaussian
distribution
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PCS
(%)

Flight Performance Reserve (kg) Probability of depletion(%) Velocity
Reserve

(m/s)LOX Fuel
Total

Propellant
LOX Fuel

99.865 94 68 162 0.001 0.000 156.38

99.73 88 64 152 0.200 0.033 146.51

98.00 70 50 120 0.010 0.009 115.10

96.00 63 44 107 0.021 0.020 103.43

94.00 56 42 98 0.033 0.027 93.68

92.00 54 38 92 0.038 0.042 87.87

90.00 51 36 87 0.048 0.053 83.03

Table 6. Flight performance reserve of a 3-staged launch vehicle via Monte Carlo
simulation and two-dimensional Gaussian distributional approximation

Fig. 6. Approximation of FPR distribution by
two-dimensional Gaussian distribution

로 근사한 결과를 정리하면 Table 5 및 Fig. 6과 

같고, 식 (3)을 만족하는 비행성능여유를 계산하

면 결과는 Table 6과 같다. 앞 절의 결과에 비해 

1~6 kg 낮지만 유사한 결과가 도출됨을 알 수 

있다.

IV. 바람의 의한 비행성능여유 변동

Table 1의 주요 오차 요인들 외에 비행성능에 

영향을 끼칠 수 있는 다른 오차 요인으로서 1단 

비행구간 중 바람에 의한 영향을 생각할 수가 있

다. 일반적으로, 1단 비행구간에서는 바람에 의한 

하중을 줄여 주기 위해 하중 경감 유도 방식이 많

이 적용되며[7], 이로 인해 3단 비행구간에서 보상

해야 할 오차가 증가해서 비행성능여유 또한 더욱 

커질 가능성도 있다.

이에, 본 장에서는 Table 1의 발사체 주요 오차 

요인과 바람이 동시에 존재하는 경우에 대해 3000

번의 Monte Calro 시뮬레이션을 추가로 수행해서 

바람에 의한 비행성능여유 변동 특성에 대해 살펴

Fig. 7. Monte Carlo Simulation : Wind
profiles at Naro space center in
January

보았다. Fig. 7에 본 분석에 적용한 바람 프로파일

이 나타나 있는데, 이것은 나로우주센터의 1월 바

람으로서 GRAM-95 데이터로부터 구성한 샘플 바

람들이다[8].

바람 영향을 포함한 시뮬레이션 결과들에 신뢰

도 관계식 (1)을 적용해서 비행성능여유를 계산하

면 결과는 Table 7과 같아진다. 궤도 투입 성공 확

률 0.9973 일때의 비행성능여유가 162 kg 으로 나

타나, 바람 영향이 없을 때의 결과(Table 4)에 비해 

약간 증가함을 알 수가 있다. 이러한 비행성능여유
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PCS (%) LOX Fuel
Total

Propellant

99.865 100 66 166

99.730 97 65 162

Table 7. Flight performance reserve of a
3-staged launch vehicle via Monte
Carlo simulation under the
presence of winds

의 변동 특성은 하중 경감 유도에 따른 1단 비행

구간 궤적오차의 크기에 따라 영향을 받을 것으로 

예상되는 바, 비행성능여유 분석 시에 반드시 추가

로 살펴봐야 하는 요인이라 할 수 있겠다.

V. 결 론

본 논문에서는 700 km 고도의 태양동기궤도 진

입을 목표로 1~2단 비행구간에서 추진제 소진 방

식으로 엔진을 중단하고 3단 비행구간에서 폐루프 

유도 알고리듬을 적용하는 3단형 위성발사체에 있

어서, 여러 오차 요인들로 인한 성능 오차를 보상

함으로써 목표궤도에 정확히 투입시키는데 필요한 

비행성능여유에 대해서 살펴보았다. 발사체 6자유

도 시뮬레이션을 기반으로, 민감도 분석 방법과 

Monte Carlo 분석 방법을 각각 적용하여 3단형 발

사체의 비행성능여유를 계산하였으며, 결과적으로 

서로 유사한 수치가 도출됨을 확인하였다.

정확한 비행성능여유 추정을 위해서는 발사체 

모델 및 오차요인의 변동 범위를 실제 상황에 가

급적 맞도록 설정할 필요가 있으며, 이를 반영한 

분석이 추가로 이루어져야 할 것이다. 비행성능여

유 분석 기술은 국내에서 개발하는 발사체들의 추

진제 탑재량을 정확히 산출해서 최적의 발사체를 

설계하는 데 있어서 필수적인 기술로서, 발사체 개

발에 필요한 다른 여러 가지 기술들과 함께 성숙

도를 지속적으로 높여나가야 할 분야로 판단된다.
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