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ABSTRACT

This paper deals with dynamic modeling and controller design of a future Korean lunar

module planned to be launched 2020's in Korea. For dynamic modeling of the lunar

module, we first assume the lunar module as a rigid body. And we derive equations of

motion for the lunar module by considering allocation of main thrusters and reaction

thrusters. With the equation of motion, we design the controller based on the quaternion. A

Pulse Width Pulse Frequency modulator(PWPFM) is selected for generating on/off signal.

Finally, we construct a 2-phase descent mode including initial guidance mode, terminal

guidance mode. The MATLAB simulation is performed for evaluating the descent ability

and final landing velocity. The dynamic modeling and descent simulation of the lunar

module in this paper could be applied for developing the future work of the Korean lunar

exploration program.
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1. 서 론

미래창조과학부에서는 2025년 한국형 로켓을

이용한 달착륙선 발사를 목표로 우주 탐사 프로

그램을 준비하고 있다[1]. 우주 탐사 프로그램의

일환으로 달 착륙선 지상시험모델이 개발되었고,

지상시험모델의 동역학 모델링 및 추력기 기반

제어기 설계가 연구되었다[2, 3].

달 착륙선이 달 표면에 착륙하는 방법으로는

직접 착륙 방법(Direct Lunar Descent)와 달 주

차궤도(Lunar Parking Orbit)을 이용하는 방법이

있다. 달 주차궤도를 이용하는 방법은 먼저 달

착륙선이 달에서 고도 100 km의 주차궤도에 진

입하고 몇 번의 공전을 거친다. 이후, 역추진

(deorbit burn)을 통해 고도 15 km까지 하강하

고, 동력 하강(Power Descent)를 통해 목표지점

까지 접근한 후 착륙한다[4].

달 착륙선의 연착륙을 위해 AKio 외 2인은 달

착륙선의 하강 궤적을 미리 설정하고 이를 추종

하는 비선형제어기를 설계하였고[5], Zhou 외 3

인은 최적제어기법을 이용해 유도법칙을 설계하

였다[6]. 또한, 조성진 외 3인은 달 착륙선의 동

력하강 단계의 유도 제어를 위해 비례-적분-미분

(PID) 제어기를 설계하였다[7].

본 논문에서는 달 착륙선 동력하강 단계의 고

도 및 자세 제어기를 설계하였다. 우선, 달 착륙

http://dx.doi.org/10.12985/ksaa.2015.23.1.049
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선에 창작될 추력기의 배치 형상을 고려하여 달

착륙선을 모델링하였다. 달 착륙선의 고도 및 자

세 제어를 위해 쿼터니언(Quaternion)을 이용한

비례-미분 제어(P-D Controller)가 적용되었다. 또

한, 고도 및 자세 제어를 제어하기 위한 시간에

대해 연속적인 신호를 출력하는 제어기와 달리

달 착륙선의 구동기인 하강 제어 추력기(Descent

Control Thruster)와 자세 제어 추력기(Attitude

Control Thruster)는 출력이 연속적인 크기로 조

절되지 않고 일정한 값을 유지한다[8]. 이에 시간

에 대한 연속적인 제어 입력을 On/Off 신호로

변조시키는 펄스폭 펄스주파수 변조기(PWPFM,

Pulse Width Pulse Frequency Modulator)를 적

용하였다. 마지막으로 초기유도모드, 최종유도모

드로 구성된 시나리오를 통해 달 착륙선의 하강

성능을 시뮬레이션하였다.

2. 본 론

2.1 달 착륙선의 운동방정식 모델링

Fig. 1에서 볼 수 있듯이  ,  ,  는 달의 관

성 좌표계이고, , , 는 달 착륙선의 기체고

정좌표계이다.

Fig. 2 Inertial Frame and Body Frame

2.1.1 추력기 배치 형상

달 착륙선에는 고도제어를 위한 하강 제어 추

력기와 자세제어를 위한 자세 제어 추력기가 장

착된다. Fig. 2와 같이 추력기들이 배치될 경우 

번째 추력기에서 발생되는 힘은 식 (1)과 같다.
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또한, 개의 추력기에서 발생되는 토크는 식

(2)와 같다.


  



× (2)

Fig. 3 Allocation and Direction of Thrusters

뉴턴-오일러 방정식을 이용하여 달 착륙선의

동역학 모델링을 표현하면 식 (3)과 (4)와 같다

[9].

   ×   (3)

  ×    (4)

여기서, 는 기체고정좌표계에서의 각속도 벡

터, 는 달 착륙선의 관성행렬, 는 하강 제어

를 위한 추력기에서 발생하는 토크, 는 자세

제어를 위한 추력기에서 발생하는 토크, 은 달

착륙선의 질량,  는 기체고정좌표계에서의 선속

도 벡터, 는 하강 제어를 위한 추력기에서 발

생하는 힘, 는 자세 제어를 위한 추력기에서

발생하는 힘, 는 기체고정좌표계에서 달의 중

력을 나타낸다.

2.1.2 추력기 모델링

달 착륙선의 추력기는 펄스 파형의 전기적 신

호가 밸브에 입력되고, 이후 추진제가 주입기를

거치는 과정으로 작동하게 된다. 이 과정에서 정

상 추력에 도달하기까지 점화지연 및 비선형적인

지연 등 다양한 요소들이 추력기 반응시간에 영

향을 준다. 따라서 Fig. 3와 같이 이상적인 추력
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형상과 실제 추력 형상에는 차이가 있다[10]. 이

에 달 착륙선의 사실적인 모사를 위해서는 Fig.

4와 같은 추력기 모델링이 필요하다. 본 논문에

서는 식(5)와 같이 추력기를 모델링하였다[11].

    (5)

여기서,  는 양의 시상수, 는 추력기 제어

입력, 는 모사된 추력기 제어 입력이다.

Fig. 3 Real Thrust Profile Compared with

Square Pulse Profile

Fig. 4 Thrust Profile Approximation Model

2.1.3 달 착륙선 운동 방정식

달 착륙선의 운동방정식은 달의 기하학적 구조

를 이용하였다. Fig. 5에서 볼 수 있듯이 달 착륙

선은 달 중심 관성좌표계(MCI)상에서 하강한다.

Fig. 6 Geometry for the Lunar Landing

달의 중력가속도는 다음과 같이 표현할 수 있다.





 


(6)

여기서,   ,  ×   ,

 ×  · 이다.

2.2 제어기 설계

2.2.1 쿼터니언 기반 제어기

달 착륙선의 쿼터니언 기반 제어기를 설계하기

위해 다음과 같은 가정을 적용하였다.

≫  ×  이고, ≈  (7)

위의 가정을 이용해 식 (4)의 병진 운동방정식

은 쿼터니언을 이용하여 달의 관성 좌표계로 표

현하면 다음과 같다.

 





 (8)

  (9)

  (10)

달 착륙선의 고도 제어를 위해 식 (8)에 비례-

미분 제어기를 적용하면 제어 입력 은 식 (11)

와 같다.

 

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
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
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


(11)

달 착륙선이 축 방향 운동은 와 연관되어 있

다. 식 (9)에      ,  을 대입하면 쿼터

니언 명령 는 식 (13)과 같이 표현할 수 있다.

  
 (12)

 




  (13)

달 착륙선이 축 방향 운동은 와 연관되어

있다. 식 (10)에     ,  을 대입하면

쿼터니언 명령 는 식 (14)와 같이 표현할 수 있

다.
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 


 


  (14)

달 착륙선이 와 를 이용하여 경로를 추종

한다고 가정하면, 쿼터니언 명령 벡터 는 다음

식과 같다.

     
 

   (15)

달 착륙선의 자세 제어를 위해 쿼터니언 피드

백 레귤레이터(Quaternion Feedback Regulator)

를 적용하였다[12]. 현재 방향과 요구되는 방향의

차이인 자세 오차로 표현되는 오차 쿼터니언

(Error Quaternion)은 식 (16)과 같이 표현할 수

있다.
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



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





(16)

달 착륙선의 제어 토크 벡터 와 제어 이득

와 는 식 (17)~(19)과 같다.

 ×      (17)

  
 (18)

   (19)

여기서, 는 감쇠비, 는 고유주파수이다.

2.2.2 달 착륙선의 유도·항법·제어

Fig. 6에서 볼 수 있듯이 달 착륙선은 15.24

km 지점에서 달의 남극까지 동력하강(Power

Descent)를 실시한다. 하강 모드는 초기 유도 모

드와 최종 유도 모드의 2단계로 구성하였다. 달

착륙선의 유도·항법·제어 알고리즘은 가속도 명

령과 쿼터니언 명령을 생성하며, 달 표면을 고려

한 제어기의 가속도 명령과 쿼터니언 명령은 다

음과 같다.

      (20)


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Ÿ 가속도 명령 (하강 제어 추력기의 제어)

 


where,     (22)

Ÿ 쿼터니언 명령 (펄스폭 펄스주파수 변조기를

이용한 자세 제어)

Principal line :       

Quaternion :
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Fig. 7 Position of Lunar Module

Table 1. Condition of Acceleration Command

Initial

Guidance

Mode

 

 

 






Terminal

Guidance

Mode

 






 

 비례-미분제어기

(P-D Controller)

2.2.3 펄스폭 펄스주파수 변조기

달 착륙선의 제어기에서 발생하는 신호는 시간에

대해 연속적인 신호이지만, 달 착륙선에 장착된 추
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력기는 On/Off 신호에 의해 작동된다. 펄스폭 펄

스주파수 변조기는 연속적인 신호에 대해 On/Off

방식의 펄스 명령을 생성한다. 펄스폭 펄스주파수

변조기는 슈미트 트리거, 1차 필터, 피드백 루프로

구성되고, 기본 구조는 Fig. 7과 같다[2, 13].

Fig. 8에서 볼 수 있듯이 슈미트 트리거의 입

력인 양의 실수 가 보다 커지면 슈미트

트리거의 출력은 이 된다. 반대로 슈미트 트

리거의 입력 가 보다 작아지면 슈미트

트리거의 출력은 0이 된다. 오차 신호 는 슈

미트 트리거의 출력 과 제어입력 의 차이

이다. 오차신호는 필터를 거치게 되고, 필터의 출

력인 는 슈미트 트리거에 입력된다[2, 14].

Fig. 8 PWPF Modulator

Fig. 9 Response of PWPF Modulator

2.3 달 착륙선 시뮬레이션

시뮬레이션의 시나리오는 초기 유도 모드, 최

종 유도 모드의 2단계로 구성하였다. 시뮬레이션

시간은 착륙할 때까지로 설정되었고, 시뮬레이션

상 달 착륙선은 1219.85초에 착륙한다. 시뮬레이

션을 위한 달 착륙선의 가정은 다음과 같다.

Ÿ 달 착륙선은 강체이다.

Ÿ 기체고정좌표계의 중심은 질량 중심과 같다.

Ÿ 연료의 슬로싱, 외란, 질량과 관성모멘트의 변

화는 무시한다.

Ÿ 최초 위치는        이다.

Ÿ 최초 속도는        이다.

달 착륙선의 질량 특성은 다음과 같다.












  
  
  

·

  

Fig. 9에서 볼 수 있듯이 달 착륙선에는 고도제

어를 위한 5개의 하강 제어 추력기와 자세제어를

위한 8개의 자세제어 추력기가 장착된다. 하강 제

어 추력기와 자세 제어 추력기는 각각 285 N과

4.23 N의 추력을 생성한다. 토크 생성을 위한 자

세 제어 추력기의 동작은 Table 2를 따른다[2].

Fig. 10 Allocation of Thrusters

Table 2. Reaction Thruster Selection Table

Rotational
Motion   

Attitude Control Thruster ID 
(ACT-No.) 

1 2 3 4 5 6 7 8
+  0 0 1 0 0 0 1 0
-  0 0 0 1 0 0 0 1
+  0 0 1 1 0 0 0 0
-  0 0 0 0 0 0 1 1
+  0 0 0 0 1 1 0 0
-  1 1 0 0 0 0 0 0

Figs. 10~12는 달 착륙선의 하강 성능과 최종

착륙속도를 보여주고 있다.
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3. 결 론

본 논문에서는 동력하강 단계에서 한국형 달

착륙선의 동역학 모델링과 제어기 설계에 대한

내용을 다루고 있다. 달 착륙선을 모델링하기 위

해 달 착륙선이 강체라는 가정 하에 추력기 배치

형상을 고려한 운동방정식을 유도했다. 유도된

운동방정식을 기반으로 쿼터니언 피드백 레귤레

이터를 적용한 제어기를 설계하였다. 설계된 제

어기의 연속적인 신호는 펄스폭 펄스주파수 변조

기를 이용해 On/Off 신호로 변조되었다. 또한

설계된 제어기가 어느 정도의 하강 성능을 갖는

지 보이기 위해 2단계로 구성된 시나리오를 구성

하고, MATLAB을 이용한 시뮬레이션을 수행하

였다. 2장에서 보인 시뮬레이션 결과에 의하면

달 착륙선은 연착륙이 가능한 것을 알 수 있다.
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