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재사용 발사체를 위한 최적 연착륙 유도 및 자세 제어 연구
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Optimal Soft Landing Guidance and Attitude Control for Reusable Launch Vehicles
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ABSTRACT

We formulated the convex optimization based minimum energy soft landing problem for
reusable launch vehicles, and obtained the minimum time trajectory via the bisection search. In
order to implement the the optimal guidance command and complete the flight control
architectures on the soft landing stage, we designed the classical attitude control loops, and
formulated and solved the optimal actuator allocation problem. The obtained soft landing
guidance performance was analyzed via nonlinear 6-DOF simulation.

초 록

본 논문에서는 재사용 발사체의 종말 연착륙 구간 비행 제어를 위한 컨벡스 최적화 기반 최소 

연료 정밀 착륙 문제를 수립하고 이분탐색을 통해 최단 시간 연착륙 비행궤적을 도출하였다. 계산

된 유도 명령 추종을 위해 자세 제어 루프와 구동력 분배 문제를 수립하고 해결함으로 재사용 발

사체의 착륙 영역 비행제어계 구조를 완성하였다. 완성된 비행제어계의 착륙 유도성능은 6-자유도 

시뮬레이션을 통해 구현되고 분석되었다.
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Nomenclature

 = gravitational acceleration vector  = position vector
wet = vehicle initial mass (wet)  = velocity vector

 = vehicle mass   = initial position vector

 = positive constant describing fuel   = initial velocity vector

consumption rate  = slack variable that bounds thrust
 = minimum required thrust magnitude

 = maximum allowable thrust  = mass normalized slack variable

 c = thrust vector tf = final time

u = net control acceleration
 = glide slope angle
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Ⅰ. 서 론

최근 뉴 스페이스(New space) 시대의 등장으로 초 

소형위성과 재사용 발사체에 관한 연구가 세계 각국

에서 활발히 이루어지고 있다. 재사용 발사체는 로켓 

발사 임무 중 가장 큰 비용을 차지하는 1단 로켓을 

수거하여 로켓 제작 시 걸리는 시간과 비용을 획기

적으로 줄일 수 있다는 장점 때문에 많은 관심을 받

고 있다.
미국의 Space-X는 2016년에 최적화 기반 착륙 유

도 기법을 통해 Falcon 9의 1단 로켓 해상 착륙 시

험을 성공적으로 진행하여 현재 상용화 단계까지 나

아간 상태이다. Blue Origin의 경우 우주여행용 발사

체인 New Shepard의 비행시험을 성공적으로 진행한 

바가 있으며, 새로운 발사체인 New Glenn을 설계하

여 첫 발사가 2022년에 계획되어 있다[1]. 또한, 유럽 

우주국에서는 2022년 첫 발사가 예정된 아리안 6이 

Space X의 Falcon 9와 비교하였을 때 비용적인 측면

에서 비판이 제기되어 이에 대한 해결을 위해 재사용 

발사체 기술이 적용된 아리안 NEXT 프로그램을 준

비하고 있다[2]. 인도 우주 연구소(ISRO)에서는 Space
X의 Falcon 9와 다르게 2단 재사용 발사체 기술력 

확보를 위해 Reusable Launch Vehicle-Technology
Demonstration Program(RLV-TD) 프로그램을 설계하

여 2016년 비행시험을 수행하였으며, 재사용 발사체 

제작에 필요한 비행 데이터를 얻었다[3,4]. 국내에서

는 2021년 항공우주연구원에서 액체 엔진의 재점화 

기술에 첫 시험에 성공하면서 한국형 재사용 발사체

에 관한 기초 연구가 활발히 이루어지고 있다[5,6].
본 논문에서는 Space X의 부스터 재사용 기술을 

벤치마킹하여 비행 중 최적 연착륙 유도 명령을 생

성하고, 측 추력기(Reaction Control System, RCS),
추력벡터제어(Thrust Vector Control, TVC)를 이용해

서 발사체의 자세와 속도를 제어하여 최적 유도 명령

을 추종하는 연착륙 비행 제어 시스템을 설계하였다.

Fig. 1. Mission profile of Falcon 9 [7]

첫 번째로, 최소 에너지 정밀 착륙 문제를 수립하

고 Second Order Cone Programming (SOCP) 문제

로 표현한 후 이분탐색을 적용하여 최단 시간 비행

궤적을 위한 유도 명령을 생성한다. 이때 문제를 단

순화하기 위해 공기역학적 힘은 무시하였다.
두 번째로, 계산된 유도 명령 추종을 위해 고전적 

자세 제어루프를 설계하였고, 주 엔진 노즐 구동을 

통한 추력벡터제어와 동체 상단부의 측 추력기 세트

를 활용한 구동력 분배 문제를 수립하고 해결하였다.
마지막으로, 설계된 비행 제어 알고리듬은 6-자유

도 시뮬레이션을 통하여 검증되었다. 해당 시뮬레이

션에서 일련의 유도 명령 생성, 자세 제어 및 구동 

명령 분배 등의 과정은 매 샘플링 순간마다 새롭게 

연산되며, 유도 명령 생성과 구동 명령 분배를 위한 

컨벡스 최적화 문제 해결에는 MATLAB 기반의 

CVX 패키지가 사용되었다[8].

Ⅱ. 본 론

2.1 최적 연착륙 유도

2.1.1 최적 연착륙 문제 수립

본 연구에서는 초기위치와 목표지점이 주어져 있

을 때 최소한의 연료를 사용하는 발사체 정밀 착륙

문제 형태를 사용하였으며, 문제를 다음과 같이 기술

할 수 있다[9,10].
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subject to     
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  wet 
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(1)

식 (1.1), (1.2)는 동역학을 나타내고, 식 (1.3)은 추

력의 크기를 의미한다. 식 (1.4)는 비행궤적이 지면 

밑으로 가는 것을 막아주기 위한 활공 경사 구속조

건이며,   
  

으로 는 downrange 위치벡터,

는 고도를 의미한다.

재사용 발사체의 엔진은 기술적인 이유로 점화된 

상태에서 추력 레벨을 일정 수준 이하로 낮추는 데 

한계가 존재하여 추력 레벨은 식 (1)에서와 같이 

  사이의 값을 가져야 한다. 이와 같은 구속조건
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은 non-convex한 형태이므로 컨벡스 최적화 문제로 

재구성하기 위해 loseless convexification 기법을 사

용하여 slack variable 를 도입함으로써 문제를 아

래와 같이 재구성할 수 있다[11].

   
minimize




 

subject to    

   ∥  ∥≤ 

   ≤ ≤ ∥  ∥≤  

  wet

 ≥ 

  
   

     

(2)

식 (2)에서 연료 소모에 따른 동체 전체의 질량 변

화로 인해 운동방정식은 비선형성 성질을 갖기 때문

에 선형화를 위해 변수 변환을 수행하여 다음과 같

은 문제로 재구성한다.
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where ≐ ≐  ≐ lnmwet  ≐ exp   ≐ exp  

(3)

위의 문제를 샘플링 간격 로 오일러 방법을 통

해 이산화하면 아래와 같은 최적화 문제를 얻을 수 

있으며, 이와 같은 형태의 문제는 Interior Point
Method 등의 일반적 컨벡스 최적화 알고리듬을 통

해 효율적으로 해결할 수 있다.

  

minimize  

subject to         tu   

        tv  

    z  t

ln   ≤ 
 ≤ ln  
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   z  z ≤ 

 ≤    z  z  z 

  wet

  
   

      

(4)

2.1.2 이분탐색을 통한 최단시간 궤적 연산

식 (1)~(4)의 최적화 문제에서는 종료 시간 를 알

고 있다고 가정하고 최적 궤적을 도출하고 있다. 본 

장에는 매 샘플링 시간마다 최적 궤적을 따라 기동

하는 최단 시간 를 구하는 기법인 이분탐색을 기술

한다. 이분탐색의 의사코드는 다음과 같다.

Algorithm1 Binary Search

1: Initialize { ,  , }
2: While     do
3: ← 

4: if (1) at    is infeasible

5:  ← 

6: else
7:  ← 

8: end while
9:  ←

10: return 

위에서 upper bound 는 최적 연착륙 궤적 설계 

문제 (4)가 해를 갖는 충분히 큰 종료 시간이며,
lower bound 은 (4)가 해를 갖지 않는 충분히 작

은 종료 시간이다. 최단 시간 연착륙 궤적에 해당하

는 비행시간은 이 둘 사이에 존재하게 되며, 이분 탐

색은 중간 단계 문제의 feasiblilty에 따라 이 둘 사이

의 간격을 절반씩 줄여나가며 최단 비행시간을 탐색

하게 된다.

2.2 자세제어기 및 구동력 분배기 설계

본 장에서는 최단 시간 연착륙 유도 문제를 통해 

얻어진 최적 추력 프로파일을 구현하기 위한 자세 

제어기와 구동력 분배 문제에 대해 기술한다[12].
발사체의 운동과 자세는 Launch Frame을 기준으
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로 표현한다. Launch Frame은 NED 좌표계의 N축

이 착륙지점을 향하도록 D축을 중심으로 회전시킨 

좌표계이다. 또한, 동체의 오일러 자세각은 Launch
Frame으로부터의 2-3-1 회전 순서로 정의한다. 동체

축 속도벡터를    , 각속도를   로, 오일러 

자세각은   로 나타낸다.

2.2.1 자세 제어루프

최적 연착륙 문제에서 도출된 추력 명령을 생성하기 

위한 자세각 명령 cmd  cmd cmd는 아래와 같이 계산

할 수 있으며, Fig. 2로부터 유도할 수 있다. Fig. 2에
서 축과 축은 Launch Frame의 1축과 2축이다.

cmd  

cmd  atan
 



cmd  arcsin∥∥
TYL



(5)

Fig. 2. Euler angle command

Fig. 3. Pitch attitude control loop

Fig. 4. Yaw attitude control loop

오일러 각 명령 cmd  cmd를 추종하기 위한 자세각 

제어 루프는 Figs. 3, 4에 도시되어있으며, 비행체의 

모멘트값   이 도출된다. 여기서 제어 게인은 극

점 배치기법을 활용하여 식 (6)과 같이 설정하였다.

  
        

     (6)

또한 급격한 모멘트 값 변화를 제어하기 위해 비

행체 모멘트값   에 다음과 같이 2차 저역 통과 

필터를 적용하였다.

 
    

    


    

  


    

  

(7)

2.2.2 구동력 분배

구동력 분배 문제는 각 구동기에서 발생하는 모멘

트의 합이   를 추종할 수 있도록 정의한다. 본 

논문에서는 동체 최상단부의 측추력기가 부착된 발

사체를 가정하고 있으므로 주 엔진 노즐과 측추력기

에 의해 발생하는 모멘트를 표현할 수 있어야 한다.
측추력기 모듈은 Fig. 5와 같이 열두 개의 추력기가 

장착된 것으로 설계되었으나, 문제 구성 과정에서 이

를 양방향성 측추력기로 표현하여 Fig. 6과 같이 여

섯 개의 측추력 변수로 축약한다.

Fig. 5. Configuration of RCS

Fig. 6. Configuration of RCS
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(8)

측추력기에 의해 발생하는 모멘트는 식 (8)과 같이 

나타낼 수 있으며, 여기서 은 로켓의 반지름, 은 

로켓의 길이를 의미하며, 무게중심은 로켓의 중앙에 

있다고 가정한다.
주추력기 노즐 회전에 의해 발생하는 모멘트는 

Fig. 7에 도시된 것처럼 노즐 회전 각도 를 정의하

면 식 (9)와 같이 얻어진다. 여기서 mag는 최적 연

착륙 문제에서 도출된 추력의 크기를 의미한다.

   × 

 


mag sin 

≈ 


mag

   × 

 


magsin

≈ 


mag

(9)

위의 계산을 토대로 문제 (10)과 같이 컨벡스 최적

화 문제를 수립하였다. 목적함수의 첫 번쨰 항은 구

동기에서 발생하는 모멘트 합이     를 추종하기 

위한 항이며, 두 번째 항은 측추력기와 노즐 각의 급

격한 변화를 최소화하기 위해 목적함수에 이전 명령 

값인 와의 차이를 최소화하는 항이다. 마지막 항은 

측추력기의 사용량을 최소화하기 위해 측추력기 명

령 값을 의미하는    가 포함된 페널티이다.

2.3 시뮬레이션 결과

6-자유도 시뮬레이션은 MATLAB 환경에서 수행되

었으며 매 샘플링 스텝에서의 최적화 연산은 CVX
패키지가 사용되었다. 발사체는 주어진 초기위치와 

초기속도에 대해 목표 착륙지점에 연착륙하기 위한 

최단시간 유도 명령을 생성하고, 해당 유도 명령을 

추종하기 위한 자세 제어는 주어진 노즐 각 제한 

과 측추력기 크기 제한인 F를 만족하는 구동력 분

배를 통해 수행된다. Table 1은 시뮬레이션에서 사용

한 파라미터를 나타낸다.

Fig. 7. Nozzle deflection angles

Parameter Value Units

 (-300, 0, -500) [m]

  (70, 0, 60) [m/s]

wet 15,000 [kg]

 250,000 [N/s]

 150,000 [N/s]

 5 [m]

 0.4 [m]

 0.01 [s]

 15 [deg]

 2,200 [N]

Table 1. Simulation parameters
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Figure 8에서 발사체는 주추력 크기, 측추력 크기,
및 주추력기 노즐 각도 등 주요 제한 사항을 모두 

만족하며 목표 위치에 연착륙함을 확인할 수 있다.
또한, 착륙 시의 로켓 자세도 수직에 가깝게 형성되

어 안전한 착륙이 가능함을 확인할 수 있다.

Ⅲ. 결 론

본 논문에서는 최소 에너지 정밀 착륙 문제 수립 

후 제시된 이분 탐색을 적용하여 최단 시간 궤적을 

도출하였다. 계산된 유도 명령 추종을 위해 자세 제

어 루프를 설계하고 구동력 문제를 수립 및 해결함

으로써 재사용 발사체의 착륙 영역 비행제어계 구조

를 완성하였다.
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(a) Position of Reusable Launch Vehicle (b) Velocity of Reusable Launch Vehicle

(c) Body rate of Reusable Launch Vehicle (d) Thrust of Reusable Launch Vehicle

(e) Control torque of Reusable Launch Vehicle (f) Euler angles of Reusable Launch Vehicle

(g) Nozzle angles (h) RCS thrust

Fig. 8. Simulation results
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본 연구에서 설계한 알고리즘의 유도 성능을 확인

하기 위해 6-자유도 시뮬레이션을 수행하여 발사체의 

정밀 착륙 성능을 확인하였으며, 시뮬레이션 결과 주

어진 제한 조건을 만족하며 최적 측 추력기 및 추력

벡터제어를 생성하여 기동하는 것을 확인하였다. 추후 

본 논문에 공력 데이터를 추가하여 6-자유도 시뮬레이

션을 진행하여 알고리즘의 신뢰성을 높일 예정이다.
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