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Ⅰ. 서  론

최근 우주 수송, 우주 관광 및 전 지구적 타격을 

목적으로 민간 미 군사 분야에서 X-37[1]과 같은 우

주비행기 또는 재진입 비행체에 대한 관심이 증가하

고 있다. 우주비행기의 비행영역은 기존의 비행체와 

달리 우주와 대기권을 모두 포함하기 때문에 효과적

인 운용을 위해 새로운 형태의 유도기술이 요구된다. 
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ABSTRACT

This paper aims to propose new reentry guidance for Korean Space plane (KSP). Similar to 

the Space Shuttle guidance concept, a reference drag profile is first determined to satisfy 

several flight path constraints and boundary conditions, and the proposed guidance commands 

are realized in a way to track the predetermined reference drag profile. To this end, the drag 

dynamics is examined. The investigation uncovers that the dynamics characteristics of the drag 

and the flight path angle are considerably different. Based on this fact, the proposed guidance 

commands are determined using the time-scale separation technique and the feedback lineari- 

zation methodology. The key feature of the proposed guidance lies in its simple structure and 

a clear working mechanism. Therefore, the proposed method is simple to implement compared 

to existing methods. Numerical simulations are performed to investigate the performance of the 

proposed method.

   록

본 논문에서는 한국형 우주비행기(KSP)에 대한 새로운 재진입 유도를 제안하고자 한다. 제안된 

방법은 우주 왕복선 유도 개념과 유사하게 다양한 비행경로 제약조건과 경계조건을 만족시키는 기

준 항력 프로파일을 미리 결정하고, 결정된 기준 항력 프로파일을 추종하는 방식으로 유도명령이 

구현된다. 이를 위해 본 연구에서는 항력 동역학을 조사하였으며, 그 결과 항력과 비행경로각의 동

역학적 응답 특성이 상당히 다르다는 사실이 밝혀졌다. 이 사실을 바탕으로 제안한 유도명령은 시

간분리 기법과 궤환선형화 방법을 사용하여 결정된다. 제안한 유도기법의 주요 특징은 간단한 구

조와 명확한 작동 메커니즘에 있다. 따라서 제안된 방법은 기존 방법에 비해 구현이 간단하다. 본 

논문에서는 제안된 방법의 성능을 조사하기 위해 수치 시뮬레이션을 수행한다.
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우주비행기의 안전한 회수를 위해 비행 중 다양한 

비행 제한 구속 조건과 경계 조건을 충족시켜야 하

므로 우주비행기의 유도문제는 난이도가 높은 문제

로 알려져 있고 최근에도 활발히 연구되고 있다. 

우주비행기를 비롯한 재진입 비행체의 유도기법으

로 스페이스 셔틀 유도기법[2]이 널리 활용되고 있

다. 이 기법에서는 미리 계산된 항력-속도 프로파일

을 기준 궤적으로 설정하고 이를 추종하는 방식으로 

유도가 이루어지며, 주어진 기준 궤적을 추종하기 위

해 PID 제어와 이득계획법이 활용된다. 이 유도기법

은 스페이스 셔틀의 장시간 운용을 통해 알고리즘의 

성능 및 실용성이 입증되었으며[3], 최근에는 이 기법

을 바탕으로 유도성능을 개선하는 연구가 진행되고 

있다. 참고문헌 [4]에서는 외란에 의한 유도오차를 개

선하기 위해 항력-속도 프로파일 대신 항력-에너지 

프로파일을 추종하는 유도기법을 제안하였다. 참고문

헌 [5]에서는 PID 제어와 이득계획법을 기반으로 한 

기존 방법의 비선형성에 대한 성능 저하를 개선하고

자 궤환선형화(feedback linearization) 기반의 비선형 

항력 추종 유도기법을 제안하였다. 참고문헌 [6]에서

는 비선형 예측 제어(nonlinear predictive control)를 

기반으로 한 유도기법을 개발하였다.

최근에는 궤적최적화(trajectory optimization)를 활

용한 유도기법들도 연구되고 있다. 참고문헌 [7]에서

는 비선형 프로그램(nonlinear programming) 및 순

차적 최적화 기법을 활용한 재진입 비행체 최적궤적 

산출방법에 대해 제안하였다. 참고문헌 [8]에서는 준 

평형 활공 조건(quasi-equilibrium glide condition)을 

이용해 궤적최적화 문제를 단일 파라미터 최적화 문

제로 변환한 후 신속하게 최적궤적을 산출하는 기법

을 제안하였다. 참고문헌 [9]에서는 컨벡스 최적화

(covex optimization) 기법을 활용한 재진입 유도기

법이 연구되었다. 

이러한 맥락에서 본 논문에서는 한국항공우주연구

원에서 기초연구를 수행 중인 한국형 우주비행기의 

재진입 유도기법에 대해 다루기로 한다. 최근 컴퓨터 

연산능력의 개선으로 궤적최적화 기반의 유도기법이 

활발히 연구되고 있으나 이 방법을 실시간으로 적용

하기에는 아직 해결해야 할 문제들이 많이 남아 있

다. 따라서 본 연구에서는 실용성이 이미 입증되었고 

적은 연산량을 요구하는 스페이스 셔틀 유도를 기반

으로 새로운 형태의 항력 추종 유도기법을 제안하고

자 한다. 제안한 방법에서는 우주비행기의 동역학 모

델로부터 항력의 동역학을 도출한다. 이로부터 항력

의 변화가 발생되는 동역학적 원리 및 특성을 분석

한 후 분석된 결과를 바탕으로 시간 분리 기법(time- 

scale separation technique)[10] 및 비선형 궤환선형

화 기법[11]을 활용하여 새로운 형태의 항력 추종 유

도기법을 제안한다. 제안한 유도기법은 기존 유도기

법과 달리 항력과 기준 항력의 수치 미분을 필요로 

하지 않기 때문에 구현이 용이하다는 장점이 있다. 

또한, 항력이 발생되는 원리를 직접 반영하는 방식으

로 유도기법이 설계되었기 때문에 각 유도명령의 물

리적인 의미 및 동작 원리가 명확하게 나타난다. 이

는 제안한 유도명령을 실제 시스템에 적용할 때 제

안한 기법의 신뢰성을 향상시키는 데 기여할 수 있

다. 최종적으로 본 논문에서는 제안한 기법의 성능을 

검증하고자 수치 시뮬레이션을 수행하였다.

본 논문의 구성은 다음과 같다. 2.1절에서는 우주

비행기의 재진입 유도문제에 대해 기술하고, 2.2절에

서는 기준 항력 궤적 산출 방법에 대해서 설명한다. 

2.3절에서는 제안한 비선형 항력 추종 유도기법의 설

계 과정을 설명하고, 2.4절에서는 수치 시뮬레이션 

결과를 제공한다. 최종적으로 3장에서 본 연구의 결

론을 맺기로 한다. 

Ⅱ. 본  론

2.1 문제 정의 

본 절에서는 우주비행기의 재진입 유도문제에 대해 

기술하기로 한다. 우주비행기의 질점 모델, 재진입 비

행에서 고려되어야 하는 비행 제한 조건 및 경계 조

건, 우주비행기의 비행제어 방식에 대해 기술한다. 

2.1.1 우주비행기 질  모델

먼저, 제안한 유도기법 산출을 위한 우주비행기 질

점 모델 방정식에 대해 살펴보기로 한다. 참고문헌 

[12]에 따르면 지구의 자전 효과를 고려한 재진입 비

행체의 질점 모델은 다음과 같이 기술할 수 있다. 
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Fig. 1. Parameter definitions

여기서 는 고도, 는 위도, 은 경도, 는 비행체 

속도, 는 비행경로각, 는 해딩각, 는 지구의 자

전속도, 는 지구의 반경, 은 비행체의 질량, 는 

뱅크각, 는 중력가속도를 각각 나타낸다(Fig. 1 참

조). 또한, 위 운동방정식에서 과 는 양력과 항력

을 나타내며 다음과 같이 주어진다.

  

  (7)

 

  (8)

위 식에서 는 공기 밀도, 는 기준 궤적, 과 

는 우주비행기의 공력 계수를 의미하며, 공력계수

는 받음각 에 대해 다음과 같이 2차 함수 형태로 

모델링 될 수 있다.

  


  


(9)

또한, 운동방정식에서 중력가속도의 경우 고도의 

함수로 다음과 같이 쓸 수 있다.

  







(10)

여기서 는 해수면(sea-level)에서 중력 상수를 나

타낸다.

2.1.2 경계 조건

우주비행기의 재진입 유도 비행은 EIP(Entry Inter- 

face Point)에서부터 TAEM(Terminal Area Energy 

Management) 단계까지이며, 초기 조건과 종말 조건

은 다음과 같이 쓸 수 있다.

     

   
(11)

     

   
(12)

위 식에서 초기 조건은 EIP에 의해 결정되며, 종말 

조건은 TAEM 단계 진입 조건에 의해 결정된다. 

2.1.3 비행 제한 조건

우주비행기가 안전하게 재진입 구간을 비행하기 

위해서는 크게 4가지 비행 제한 조건을 만족시켜야 

한다. 첫 번째는 최대 동압 제한 조건이며, 이는 공력 

날개 구동기에 작용하는 공력 하중(hinge moment)을 

완화시키기 위한 목적으로 다음과 같이 쓸 수 있다. 

max ≥ 

  (13)

다음으로 우주비행기의 경우 재진입 비행 시 공기 

마찰로 인해 극심한 열이 발생하며 열 방호를 위해 

최대 Heat Flux 제한 조건을 넘지 않도록 비행 궤적

을 성형해야 한다. 이를 공력 가열 제한 조건이라 부

르며 다음과 같이 주어진다.

max ≥  (14)

또한, 재진입 시 우주비행기 구조의 손상을 막기 

위해서는 공력 하중이 우주비행기의 구조 하중을 넘

지 않아야 한다. 이 제한 조건을 공력 하중 제한 조

건이라 하며 다음과 같이 주어진다. 

max ≥
 cossin  (15)

마지막으로 평형 활공 조건(equilibrium glide condi- 

tion)을 만족시켜야 한다. 이 조건은 우주비행기가 퓨

고이드 진동(phugoid oscillation) 현상 없이 비행하

기 위한 조건으로, ≥ , ≈의 조건을 비행경로각 

운동방정식에 대입함으로써 산출할 수 있다. 이 제한 

조건은 다음과 같은 식으로 표현된다. 

≥ 



 
 cos

(16)

여기서 는 궤적 성형을 목적으로 도입되는 설계 

변수이며 기본값은 0으로 설정된다. 

  Remark 1. 위 비행 제한 조건 중 평형 활공 조건

은 반드시 만족시켜야 하는 절대적 제약조건(hard 

constraint)은 아니며, 재진입 비행 초기 조건 EIP는 

일반적으로 평형 활공 조건 밖에 존재한다. 

2.1.4 우주비행기 유도 조종 방식

  우주비행기는 Fig. 2에 도시된 것과 같이 기본적으

로 Bank-to-Turn (BTT) 제어 방식을 활용한다. 일반

적인 BTT 제어 방식에서는 양력의 크기와 방향이 
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Fig. 2. Bank-to-Turn (BTT) control

제어입력이 되며, 양력의 크기는 받음각 에 의해 

결정되고 양력이 작용하는 방향은 뱅크각 에 의해 

결정된다. 우주비행기를 비롯한 대다수의 재진입 비

행체의 경우 열 방호 및 트림상태 유지를 위해 미리 

프로그램된 받음각 프로파일을 추종하도록 받음각이 

제어된다. 참고문헌 [6]에 따르면 일반적인 받음각 

프로파일은 다음과 같으며, 이를 도시하면 Fig. 3과 

같다. 따라서 우주비행기의 유도에 활용되는 입력 변

수는 뱅크각이다[6]. 

 








 if≥ 
 if   
 if ≤  (17)

우주비행기의 유도 개념은 뱅크각을 활용하여 비

행 제한 조건 및 경계 조건을 충족하는 비행 궤적을 

따라 비행하는 것이다. 에너지 관점에서 경계 조건을 

충족하기 위해서는 EIP에서의 높은 역학적 에너지를 

TAEM 단계 진입에 허용되는 수준까지 충분히 낮춰

야 한다. 정의에 의해 역학적 에너지는 위치 에너지

와 운동 에너지의 합으로 다음과 같이 쓸 수 있다.

  

 




(18)

 

위 식을 시간에 대해 미분하면 역학적 에너지의 

시간 변화율은 다음과 같이 도출된다. 

 







 (19)

식 (1)과 식 (3)에서 지구자전 효과가 속도 변화에 

미치는 영향은 미비하기 때문에 이를 무시하고 식 

(19)에 대입하면 다음과 같다. 

 sin







sin (20)

여기서  으로 단위 질량당 항력을 나타낸

다. 위 식에서 살펴볼 수 있듯이 역학적 에너지 감소

Fig. 3. Angle-of-Attack profile

에 큰 영향을 미치는 성분은 항력이며, 이는 항력의 

성형을 통해 경계 조건을 충족시킬 수 있음을 의미

한다. 식 (13)~(16)과 같이 주어지는 비행 제한 조건

은 공기 밀도와 속도에 대한 함수로 주어지며, 항력 

역시 공기 밀도와 속도에 대한 함수로 주어지기 때

문에 비행 제한 조건도 항력의 함수로 표현이 가능

하다. 다음 절에서 이 부분에 대해 자세히 논의하기

로 한다. 즉, 에너지 관점에서 우주비행기의 유도는 

허용되는 항력 범위 내에서 경계 조건을 만족시키는 

항력 기준 궤적을 산출 후 이를 추종하는 방식으로 

달성될 수 있다. 이러한 방식은 스페이스 셔틀 유도 

[2]의 기본개념이며 본 연구에서도 유사한 개념을 활

용한 우주비행기의 유도기법을 제안하고자 한다.

  Remark 2. 본 연구에서 제안하는 유도기법은 항력

을 추종하는 방식으로 유도가 이루어진다는 점에서 

스페이스 셔틀 유도기법과 유사하나 세부적인 항력 

추종 방법에서는 기존의 방법과 차이를 두고 있다.

  Remark 3. 스페이스 셔틀 유도 기반의 항력 추종 

유도기법에서 기준 항력 프로파일은 오프라인 상에

서 미리 산출되어 탑재 컴퓨터에 저장되며, 기준 항

력 프로파일을 추종하기 위한 비행경로각 및 뱅크각 

명령은 온라인상에서 산출되어 폐루프 형태로 적용

된다.

2.2 비행 가능 역  기  궤  산출 

본 절에서는 비행 제한 조건으로부터 우주비행기

의 비행 가능 구간을 속도-고도 영역 및 속도-항력 

영역으로 변환하는 방법에 대해 기술한다. 최종적으

로 속도-항력 그래프로 주어지는 비행 가능 영역에서 

경계 조건 및 비행 제한 조건을 충족시키는 기준 항

력 산출 방법에 대해서 설명하기로 한다.

2.2.1 비행 가능 역 (속도 vs. 고도)

식 (13)~(16)과 같이 주어지는 비행 제한 조건에서 

공기밀도 및 중력가속도는 고도에 따라 변화하는 값

이며, 공기밀도와 중력가속도의 근사를 통해 속도-고
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도에 대한 비행 가능 영역을 산출할 수 있다. 먼저, 

우주비행기의 재진입 시작 시 고도는 약 120 km로 

우주비행기의 비행 고도는 지구 반경에 비해 일반적

으로 매우 작다( ≫ ). 이 사실로부터   일 때 

평형 활공 조건은 다음과 같이 근사화될 수 있다. 

≥ 



 

≈



  (21)

다음으로, 공기밀도는 고도에 대해 지수 함수 형태

로 감소하기 때문에 다음과 같이 모델링 할 수 있다.

  

  (22)

여기서 는 해수면(sea-level)에서 공기밀도를 나타

내고, 는 공기밀도를 지수 함수 형태로 모델링 하

기 위한 기준 고도를 나타낸다. 식 (22)의 근사식을 

식 (13)~(15), (21)에 대입 후 고도에 대해 정리하면 

비행 가능 영역의 조건식을 다음과 같이 산출할 수 

있다. 

≥ ln
max  (23)

≥ ln







 








max 









(24)

≥ ln 
max  (25)

≤ ln










  




(26)

여기서  cossin이다. 위 식에서 확인

할 수 있듯이 최대 동압 제한 조건, 공력 가열 제한 

조건 및 공력 하중 제한 조건은 고도의 하한(lower 

bound) 조건으로 주어지며, 평형 활공 조건은 고도

의 상한(upper bound) 조건으로 주어진다. 또한, 비

행 가능 영역은 속력, 받음각, 비행체 파라미터, 제한

조건 파라미터들의 함수로 주어짐을 알 수 있다. 비

행체 파라미터 및 제한조건 값들은 우주비행기의 형

상 설계 결과에 의해 결정되는 값이다. 2.1.4절에서 

언급했듯이 우주비행기에서 받음각은 미리 입력된 

받음각 프로파일을 추종하도록 운용되기 때문에 식 

(23)~(26)의 우변항들은 최종적으로 속도에 대한 함

수로 표현된다. 즉, 위의 식들로부터 각 속도 지점에

서 고도 상한 또는 하한을 산출할 수 있고, 산출된 

고도의 상한 또는 하한을 속도에 대해 그리면 최종

적으로 속도-고도에 대한 비행 가능 영역을 Fig. 4와 

같이 도출할 수 있다. 비행 가능 영역 산출에 활용된 

파라미터들은 2.4절에서 확인할 수 있다. 

Fig. 4. Flight envelope (velocity-height)

Figure 4에서 각 비행 제한 조건에 의해 둘러싸인 

영역이 비행 가능한 구간이며 유도 초기에는 Heat 

Flux 제한 조건, 중기 유도 단계에서는 공력 하중 제

한 조건, 종말 유도 단계에서는 최대 동압 제한 조건

이 중요해 짐을 알 수 있다. 또한, 식 (23), (24), (25)

에서 확인할 수 있듯이 max , max , max  값이 증가할

수록 하한의 값이 더 작아지므로 비행 가능 영역이 

증대됨을 예측해 볼 수 있다.

2.2.2 비행 가능 역 (속도 vs. 항력)

기준 항력 산출을 위해 비행 가능 영역은 속도-항

력에 대해 도시되어야 한다. 항력은 속도와 공기밀도

(고도)에 대한 함수이기 때문에 속도-고도에 대한 비

행 가능 영역으로부터 속도-항력에 대한 비행 가능 

영역 산출이 가능하다. 식 (8)과 (22)로부터 우주비행

기의 단위 질량당 항력은 다음과 같이 쓸 수 있다.

  






 



(27)

식 (27)을 식 (23), (24), (25), (26)에 대입한 후 정

리하면 항력에 대한 제한 조건은 다음과 같이 산출 

된다.

 ≤

max (28)

 ≤


 

max

 (29)

 ≤

max
(30)

 ≥
  (31)

위 식에서 살펴볼 수 있듯이 최대 동압 제한 조



642 윤다인․김영원․이창훈․최한림․유 혁 한국항공우주학회지

Fig. 5. Flight Envelope (Velocity-Drag Acc.)

건, 공력 가열 제한 조건 및 공력 하중 제한 조건은 

항력의 하한 조건으로 주어지며, 평형 활공 조건은 

항력의 상한 조건으로 주어진다. 이는 항력이 커지면 

공력 가열이 극심해지고 동체에 작용하는 공력 하중 

및 동압이 크게 증가하기 때문이다. 위의 식들로부터 

각 속도 지점에서 항력 상한 또는 하한을 산출할 수 

있고, 산출된 항력의 상한 또는 하한을 속도에 대해 

그리면 최종적으로 속도-항력에 대한 비행 가능 영역

을 도출할 수 있다(Fig. 5 참조). 

Figure 5에서 각 비행 제한 조건에 의해 둘러싸인 

영역이 비행 가능한 구간이며 왼쪽 아래 EIP에서 출

발해 오른쪽 아래 TAEM까지 도달해야 한다.

2.2.3 기  항력 산출

스페이스 셔틀 유도에서는 속도-항력의 비행 가능 

영역을 크게 온도 제어 구간(Temperture Control 

Phase), 평형 활공 구간(Equilibrium Glide Phase), 

등항력 구간(Constant Drag Phase), 선형 에너지 천

이 구간(Linear Energy Transition Phase)으로 구분하

여 기준 항력 궤적을 산출한다[2]. 본 연구에서는 

Fig. 5와 같이 주어지는 우주비행기의 비행 영역 특

성에 맞춰 온도 제어/평형 활공 구간, 등항력 구간, 

천이 구간 3단계로 구분하여 기준 궤적을 산출한다. 

온도 제어/평형 활공 구간은 재진입 시작 지점부터 

속도가 4,500 m/s에 도달할 때까지 수행되며, 이 구

간에서 공력 가열 제한 조건 및 평형 활공 조건은 

상한 및 하한으로 작용된다. 또한, 식 (31)에서 볼 수 

있듯이 하한인 평형 활공 조건이 속도에 대한 2차 

함수 형태로 주어지기 때문에 기준 항력 가속도는 

다음과 같이 2차 함수 형태로 모델링 할 수 있다. 

   
 (32)

위 식에서 각 계수들은 설계 변수들이다. 다음으로 

등항력 구간은 속도가 약 3,000 m/s에 도달할 때까

지 지속되며, 이 구간에서 항력은 다음과 같이 상수

로 모델링 된다. 

   (33)

여기서 는 임의의 상수이며 등항력 구간의 기준 

궤적을 결정한다. 마지막으로 천이 구간은 속도가 약 

750 m/s에 도달할 때까지 수행되며, 이 구간에서 항

력은 선형 함수 형태로 모델링 할 수 있다. 

    (34)

여기서 와 는 설계 변수들이다.

  위에서 언급한 각 비행 구간의 설계 변수들에 의

해 기준 항력의 패턴이 달라지며 이 값들은 Fig. 5와 

같이 주어지는 비행 가능 영역 내에 항력이 존재하

도록 설정되어야 한다. 또한, 각 비행 구간의 기준 

항력 궤적이 연결되어야 하기 때문에 각 비행 구간

의 종료 시점에서 기준 항력의 값은 다음 비행 단계

의 기준 항력의 값과 동일하도록 설계 변수가 선정

되어야 한다. 본 연구에서는 Fig. 5와 같이 주어지는 

속도-항력 비행 가능 영역에 대한 기준 항력을 Fig. 

6과 같이 설계하였다. 각 설계 파라미터들은 Table 1

과 같다. 

Design Parameters Values

 9.1763

 2.4619e-06

 -1.4696e-07

 6.2127

 2.5938

 0.0012

 Table 1. Design parameters for reference drag  

 trajectory 

Fig. 6 . Reference drag trajectory 
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2.3 기  항력 추종 유도기법 설계

본 절에서는 주어진 기준 항력 궤적을 추종하도록 

하는 유도기법을 설계하고자 한다.

2.3.1 운동방정식 특성 분석

정의에 의해 단위 질량당 항력은 식 (27)과 같이 

주어지며, 이 식을 미분하면 항력의 시간에 대한 변

화율을 다음과 같이 산출할 수 있다.

 

 

  (35)

위 식에서 항력의 변화율은 고도 변화율과 속도 변

화율의 크기에 의해 결정된다는 것을 확인할 수 있

다. 식 (1)에서 비행경로각이 작다고 가정한다면 비행

경로각의 변화율은 다음과 같이 근사화될 수 있다.

 sin≈ (36)

또한, 식 (4)에서 지구 자전에 의한 속도 변화의 크

기는 항력과 중력가속도에 의한 속도 변화에 비해 

매우 미비하기 때문에 무시가 가능하다. 따라서 속도 

변화율 식은 다음과 같이 근사가 가능하다. 

   (37)

다음으로 식 (36)과 (37)를 식 (35)에 대입하여 정

리하면 다음과 같은 식을 얻게 된다. 

  






 
   (38)

 

위 식을 살펴보면 최종적으로 비행경로각의 변화

가 항력의 변화를 유발한다는 사실을 알 수 있다. 

즉, 항력을 추종하기 위해 비행경로각이 입력 변수로 

간주될 수 있음을 의미한다.

식 (5)에서 지구 자전에 의한 비행경로각의 변화율

은 미비하기 때문에 무시 가능하며, 비행경로각이 작

은 경우 cos≈로 근사가 가능하므로 비행경로각의 

변화율은 다음과 같이 간략하게 표현할 수 있다.

 
 cos






(39)

 

위의 식을 살펴보면 양력과 뱅크각의 변화가 비행

경로각의 변화를 유발한다는 것을 알 수 있다. 우주

비행기에서는 받음각은 미리 설정한 프로파일에 의

해 결정되기 때문에 비행경로각의 변화는 뱅크각에 

의해서 주로 결정된다는 점을 알 수 있다. 

또한 식 (38)과 (39)에서 확인할 수 있듯이 뱅크각 

변화에 의해 즉각적으로 비행경로각의 변화가 유발

되고, 반면 항력의 변화는 비행경로각 변화가 유발된 

후 일정 시간이 지나 비행경로각이 커질 때 점진적

으로 나타난다. 따라서 식 (39)와 같이 주어지는 비

행경로각 동역학은 뱅크각 입력에 대해 빠른 동특성

을 지니며, 식 (38)과 같이 주어지는 항력 동역학은 

뱅크각 입력에 대해 느린 동특성을 지닌다. 이러한 

맥락에서 항력 동역학은 외부루프, 비행경로각 동역

학은 내부루프 동역학으로 간주될 수 있다. 

2.3.2 기  항력 추종 유도기법 설계 

앞 절에서 분석된 동특성을 이용하여 본 절에서는 

기준 항력을 추종하기 위한 유도기법을 설계하기로 

한다. 항력과 비행경로각 동특성의 빠르기가 상당히 

다르기 때문에 시간 분리 기법(Time-Scale Separati- 

on)[10]을 적용할 수 있다. 즉, 항력 동역학과 비행경

로각 동역학을 분리해서 생각할 수 있다. 기준 항력 

추종을 위한 비행경로각 명령 산출 시 비행경로각 

동역학을 무시할 수 있으며, 마찬가지로 비행경로각 

명령 추종을 위한 뱅크각 명령 산출 시 항력 동역학

을 무시할 수 있다.

먼저, 기준 항력 추종을 위한 비행경로각 명령 산

출을 고려하기로 한다. 미리 설정한 기준 항력 궤적

으로부터 속도에 대한  가 주어질 때 이를 추종

하기 위해 다음과 같이 요구 오차 방정식을 1차 시

스템 형태로 고려하기로 한다.




  (40)

여기서 은 1차 시스템의 시정수이며, 기준 항력 

추종을 위한 외부루프의 유도이득에 해당된다고 볼 

수 있다. 식 (38)과 (40)에 궤환선형화 기법[11]을 적용

하면 비행경로각 명령은 다음과 같이 산출될 수 있다. 

  

 






  




 (41)

  

여기서 과 은 다음과 같이 주어진다.

 




(42)

  

 
   (43)

  

제안한 유도명령을 적용했을 때 항력 추종오차의 

수렴성은 Lemma 1과 같이 주어진다.

Lemma 1. 기준 항력  가 충분히 느리게 변하

는 경우(  ≈), 제안하는 비행경로각 명령은 항

상 항력 추종오차를 0으로 수렴시킨다.

Proof. 먼저 항력의 추종오차를 다음과 같이 정의

하기로 한다.

    (44) 
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다음으로 Lyapunov 후보 함수를 다음과 같이 선

정하기로 한다. 

  


 (45)

위의 식을 시간에 대해 미분하고    의 조건

을 적용하면 다음과 같은 결과를 얻는다. 

    (46)

내부루프의 응답특성이 외부루프보다 매우 빠르기 

때문에 외부루프 동특성 해석 시 내부루프의 동특성

을 무시할 수 있다(즉, ≈). 이 가정하에 식 (38)

과 (41)을 식 (46)에 대입하여 정리하면 다음과 같다. 

 


  

   (47)
 

따라서 Lyapunov Theorem[11]을 통해 항력 추종

오차가 항상 0으로 수렴함을 알 수 있다.     Q.E.D.

다음으로, 산출된 비행경로각 명령을 추종하기 위

한 뱅크각 명령을 산출하기로 한다. 이를 위해 다음

과 같이 요구 오차 방정식을 비행경로각에 대한 1차 

시스템 형태로 고려하기로 한다. 

 


  (48)

 

여기서 은 1차 시스템의 시정수이며, 비행경로각 

명령 추종을 위한 내부루프의 유도이득에 해당된다고 

볼 수 있다. 식 (39)와 (48)에 궤환선형화 기법을 적용

하면 뱅크각 명령은 다음과 같이 산출할 수 있다. 

cos  
 











 (49)

여기서 과 은 다음과 같이 주어진다.

  



  (50)

 


(51)

제안한 내부루프 유도명령 하에 비행경로각 추종

오차의 수렴성은 Lemma 2에서 확인할 수 있다.

Lemma 2. 비행경로각 명령 가 충분히 느리게 

변하는 경우(≈), 제안하는 뱅크각 명령하에 항상 

비행경로각 추종오차는 0으로 수렴한다.

Proof. 비행경로각의 추종오차를 다음과 같이 정의

한다. 

   (52)

다음으로 Lyapunov 후보 함수를 다음과 같이 선

정하기로 한다. 

  


 (53)

위의 식을 시간에 대해 미분하고   의 조건을 

적용하면 다음과 같은 결과를 얻는다. 

  (54)
 

뱅크각 조종루프의 응답특성이 유도루프의 응답특

성 보다 매우 빠르기 때문에 유도루프 동특성 해석 

시 조종루프의 동특성을 무시할 수 있다(즉, ≈). 

이 가정 하에 식 (39)와 (49)를 식 (54)에 대입하여 

정리하면 다음과 같다. 

 




   (55)
 

따라서 Lyapunov Theorem을 통해 비행경로각 추

종오차가 항상 0으로 수렴함을 알 수 있다.   Q.E.D.

우주비행기는 뱅크각을 통해 기준 항력을 추종하

기 때문에 종방향 유도는 잘 수행되지만 뱅크각에 

의한 횡방향 궤적 오차가 발생하게 된다. 따라서 이

를 해결하기 위해 목표 헤딩각(heading angle)과 현

재 헤딩각과의 차이를 헤딩 오차(heading error)로 

정의하고, 이 헤딩 오차가 일정값을 넘어서면 뱅크각 

명령의 부호를 변경하여 횡방향 궤적 오차를 제어하

는 Bank Reversal 기동[2]을 추가적으로 고려하였다. 

이때 헤딩 오차의 범위는 설계 변수이며 일반적으로 

5°~10° 내외로 선정한다. 본 논문에서는 10°를 기준

으로 Bank Reversal 기동을 수행하도록 고려하였다. 

 











  if   
  if   
  if ≤  ≤ 

(56)

   ∙ (57)  

2.3.3 기  항력 추종 유도루  구조 

본 논문에서 제안한 외부루프/내부루프 유도 명령

은 아래와 같이 간략하게 다시 쓸 수 있다. 

    (58)

cos  (59)

여기서 , , , 는 다음과 같다.

     (60)

     (61)
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Fig. 7 . Proposed guidance loop  

위 식에서 와 는 유도 오차를 보정하기 위한 

시변 유도 이득으로 간주할 수 있고, 와 는 평

형 비행 상태 유지를 위한 피드포워드(feedforward) 

유도명령으로 이해될 수 있다. 위의 유도명령을 도시

하면 Fig. 7과 같다.

식 (58)과 (59)에서 살펴볼 수 있듯이 제안한 유도

기법은 기존 유도기법[4-6]과 달리 항력과 기준 항력

의 수치 미분항이 유도명령에 나타나지 않는다. 이는 

제안한 기법을 실제 구현할 때 장점으로 작용할 뿐

만 아니라 제안한 기법은 센서 잡음에 강건한 특성

을 지닐 수 있다. 또한, 위 식과 Fig. 7에서 각 유도 

명령의 물리적인 의미 및 동작 원리가 명확하게 나

타난다. 이는 제안한 유도 명령을 실제 시스템에 적

용할 때 제안한 기법의 신뢰성을 향상시키는 데 기

여할 수 있다.

Remark 4. 유도루프의 유도 이득 설계 시 시간 분

리 기법 근사의 유효성을 위해 내부루프의 응답특성은 

외부루프의 응답특성에 비해 충분히 빨라야 한다. 즉, 

은 에 비해 3~4배 정도 큰 값을 설정해야 한다.

2.4 수치 시뮬 이션

본 절에서는 제안한 유도기법의 성능 검증을 위해 

수치 시뮬레이션을 수행한다. 먼저, 제안한 항력 추종 

유도기법과 기존의 항력 추종 유도기법과의 성능 비

교를 수행하기로 한다. 이후 제안한 유도기법을 우주

비행기 재진입 유도 시나리오에 적용하여 최종 성능

을 분석하기로 한다. 시뮬레이션에 활용된 우주비행

기의 물성치 및 공력 파라미터들은 Table 2와 같다.

2.4.1 항력 가속도 추종 성능 비교

제안한 방법과 기존의 방법의 성능 비교를 위해 

참고문헌 [5]에서 제시한 항력 가속도 추종 유도기법

을 고려하였다. 유도명령(  cos)은 다음과 같은 

형태로 주어진다. 

  


      (62)

 

 

  


 






 
    

(63)
 

Parameters Values

Mass,   

Reference Area,   

Lift Coefficient,  

Lift Coefficient,  

Lift Coefficient,  

Drag Coefficient,  

Drag Coefficient,  

Drag Coefficient,  

Heat Flux Limit, max  

Heat Flux Limit,   

Max. Load Limit, max  

Max. Dynamic Pressure, max  

Reference Altitude,  

Table 2. Parameters for vehicle

 

 
   (64)

  

위의 유도 명령에서 , 는 유도 응답 특성을 결정

하는 설계 파라미터이다. 본 성능 비교 시뮬레이션에

서 제안한 기법과 기존 기법의 설계 변수는 다음과 

같이 설정하였다. 

  ,     (65)

  ,    (66)

초기 조건은 다음과 같이 설정하였다. 

   ,     ,   deg   (67)

Figures 8~10은   0.6   입력에 대한 항력 가

속도, 비행경로각, 뱅크각 명령 응답을 나타낸다. 결

과에서 확인할 수 있듯이 두 기법 모두 기준 항력 

가속도를 잘 추종함을 알 수 있다. 그러나 기존의 방

법에서는 식 (62)와 (63)과 같이 유도명령 산출 시 기

준 항력 가속도 및 항력 가속도의 미분이 필요하기 

때문에 실제 구현이 용이하지 않으며 측정 잡음이 

존재할 때 성능 저하가 예상된다. 반면 제안한 유도 

기법에서는 수치 미분이 필요하지 않기 때문에 구현

이 용이하다는 장점이 있다. 
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Fig. 8 . Drag acceleration 

Fig. 9 . Flight path angle 

Fig. 10 . Bank angle command

2.4.2 재진입 유도 시뮬 이션

재진입 유도 시나리오의 EIP 조건과 TAEM 조건

은 Table 3과 같이 주어진다.

재진입 유도 초기 단계에서는 동압이 매우 작아 

항력이 매우 작기 때문에 과도한 뱅크각 명령이 인

가될 수 있다. 이를 방지하기 위해 뱅크각 명령의 최

대값을 90도로 제안하였다. 제안한 유도기법의 유도 

이득은 Remark 4에서 논의한 것과 같이 외부루프 

응답특성이 내부루프 응답특성에 비해 느리도록 다

음과 같이 설정하였다. 

Parameters Values

Initial Speed,   

Initial Flight Path Angle,  

Initial Altitude,   

Initial Latitude,  

Initial Longitude,  

Initial Heading Angle,  

Final Speed,   

Final Flight Path Angle,  

Final Altitude,   

Final Latitude,  

Final Longitude,  

Table 3. The initial and final conditions

   (68)

   (69)

식 (68)에서 살펴볼 수 있듯이 은 시간에 대해 

성형이 되도록 설정하였으며, 유도 초기에는 매우 작

은 값이 할당되고 시간이 지남에 따라 점점 유도 이

득이 증가하게 된다. 이는 초기 유도 단계에서의 과

도한 천이 응답 특성을 방지하기 위한 목적이다.

Figure 11은 속도-항력 응답을 나타낸다. 결과에서 

확인할 수 있듯이 제안한 유도기법이 주어진 기준 항

력 궤적을 잘 추종함을 알 수 있다. Fig. 12는 속도-

고도에 대한 비행 가능 영역 및 고도 응답을 나타낸

다. 결과에서 확인할 수 있듯이 항력 추종 유도기법을 

통해 고도의 함수로 주어진 비행 궤적 제한 조건을 

위배하지 않으며 유도가 이루어짐을 확인할 수 있다.

Fig. 11. Velocity-Drag response 
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Fig. 12. Velocity-H eight response

 

또한, Fig. 13은 기준 항력 추종을 위해 내부루프에

서 산출된 비행경로각 명령 및 외부루프를 통한 비행

경로각 추종 결과를 도시하고 있다. 결과에서 살펴볼 

수 있듯이 유도 초기에는 동압이 작아 최대 뱅크각 

명령을 통해 달성할 수 있는 비행경로각 제어의 한계

가 있기 때문에 주어진 명령을 잘 추종하지 못하다가 

동압이 커지고 충분한 항력이 만들어지는 지점부터 주

어진 비행경로각 명령을 잘 추종함을 확인할 수 있다. 

Fig. 13. Flight path angle response

Fig. 14. Bank angle command

Fig. 15. Ground track

Fig. 14는 외부루프에서 산출된 뱅크각 명령을 나타낸

다. 최대 뱅크각 명령은 90도로 제안하였기 때문에 뱅

크각 명령은 ±90도 내에 존재하며, 유도 초기에는 최

대의 비행경로각 변화율을 얻기 위해 최대 뱅크각 명

령이 인가됨을 확인할 수 있다. 또한, TAEM 지점 근

처에서 최종 위치 구속 조건을 충족시키기 위해 Bank 

Reversal 기동이 수행됨을 알 수 있다.

Figure 15는 지면 궤적 추종 결과를 나타내며, 제

안한 유도기법을 통해 EIP에서 출발하여 TAEM 조

건에 성공적으로 도달할 수 있음을 알 수 있다. Fig. 

16과 Fig. 17은 3차원 공간상에서 우주비행기의 최종 

비행 궤적을 도시하고 있다. 

Fig. 16 . 3D trajectory

Fig. 17 . 3D trajectory on Earth 
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Ⅲ. 결  론

본 논문에서는 스페이스 셔틀 유도 개념을 바탕으

로 한국형 우주비행기를 위한 재진입 유도기법을 제

안하였다. 먼저, 비행 제한 조건을 만족하는 속도-항

력에 대한 비행 가능 영역을 산출하고, 경계 조건을 

만족시키는 기준 항력 궤적을 산출하였다. 산출된 항

력 추종을 위한 유도기법에서는 항력과 비행경로각 

가속도의 동역학적 응답 특성이 충분히 분리되어 있

다는 사실에 기반하여 기준 항력 추종루프(외부루프)

와 비행경로각 추종루프(내부루프) 분리하여 설계하

였다. 외부루프에서는 기준 항력을 추종하기 위한 비

행경로각 명령을 산출하고 내부루프에서는 비행경로

각 명령을 추종하기 위한 뱅크각 명령을 도출하게 된

다. 제안된 방법의 특징은 기존 방법에 비해 기준 항

력 및 항력의 수치 미분이 필요가 없어 구현이 용이

하며, 각 유도 명령의 물리적 의미가 분명하게 나타

나는 특징이 있다. 본 연구에서는 수치 시뮬레이션을 

통해 제안된 기법의 타당성 및 성능을 검증하였다. 

후  기 

이 논문은 한국항공우주연구원 자체연구사업 “우

주비행기 활강 및 착륙접근 비행제어 기반기술(적립
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