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            Abstract
          
        

        
          본 논문에서는 시스템 엔지니어링을 기반으로 우주 발사체의 시스템 설계를 정립하여 통합 설계할 수 있는 프로세스를 정립하였다. 주어진 페이로드 중량과 궤적에 대한 임무 설계 결과를 바탕으로, 시스템 설계 단계에서는 추진, 무게 추정, 공력 등의 각 단위별 해석을 진행한 후 통합하여 최적 설계를 수행될 수 있도록 하였다. 최종 단계에서는 설계된 발사체를 3-자유도 궤적 최적화 시뮬레이션을 통해 임무를 수행할 수 있는지 확인하도록 프로그램을 구성하였다. 최적 설계 기법으로는 유전 알고리즘을 이용하였으며, 이를 이용하여 설계 시 고려해야 할 변수와 파라미터들의 최적 설계 결과를 제시하였다. 

        

        
          
            초록
          
        

        
          A system design and integrated design process for a space launch vehicle were established based on system engineering. With the mission design results for a given payload weight and trajectory, it is possible to perform optimal design by integrating each unit such as propulsion, weight estimation, and aerodynamic force after analysis, during in the system design process. The program is finally configured to verify that the designed vehicle can perform its mission through 3-DOF trajectory optimization simulation. Genetic algorithms are used as the optimization method, and the optimal design results of the variables and parameters to be considered during design are presented. 
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      1. 서론
      우주발사체는 규모가 큰 시스템으로 설계단계에서 여러 분야의 해석적인 접근과 최적화 과정이 필요하다. 우주발사체의 개발 초기 단계에서는 실험적이고 경험적인 값들에 의존하여 설계가 진행되었으나 1980년대 이후에는 컴퓨터를 활용한 최적화 기법이 부분적으로 설계에 도입되었으며 2000년대 말부터는 컴퓨터 하드웨어의 발달로 많은 설계변수들을 고려하여 최적화하여 설계에 활용하고 있다. 국내에서는 학계를 중심으로 궤적, 공력, 추진, 구조 등 다양한 분야를 동시에 고려하여 초기 설계부터 최적화 기법을 활용하는 다분야 통합 최적설계(Multi-Disciplinary Design Optimization)를 이용한 기법이 진행 중이다[1,2]. 본 연구에서는 다분야 통합 최적 설계 기법을 이용한 우주발사체 설계의 기본적인 알고리즘을 구성하여, 우주 발사체 시스템의 요구조건에 맞는 우주 발사체의 기본적인 외형 형상에 따른 임무 설계, 시스템 설계 단계의 최적화를 수행하도록 하였으며, 우주발사체의 전체적인 해석과 설계 결과를 제공하도록 하였다. 

      해석 및 설계의 전체적인 순서는 먼저 임무 설계 모듈이 실행되며 그 결과를 바탕으로 시스템 설계 모듈이 실행된다. 시스템 설계 모듈에서는 추진, 공력, 중량 추정 등의 각 단위별 해석을 수행하여 세부 계통에 관한 최적 설계를 각각 진행하도록 하였다. 각각의 해석 프로그램들은 입출력 변수로 서로 데이터를 주고받으며 해석을 하도록 구성하였다. 시스템 설계 최적화가 이루어진 발사체는 3-자유도 궤적 시뮬레이션을 통해 임무를 수행할 수 있는지 확인하게 된다. 임무를 수행할 수 없다고 판단이 되면 주요 설계변수들을 변경하여 처음 과정부터 다시 설계를 반복하여 최적의 설계변수 조합을 찾아나갈 수 있도록 프로그램을 구성하였다. 

      시스템 최적화 방법으로는 유전 알고리즘을 사용하였다. 유전 알고리즘은 정해진 범위 내에서 전역 해를 탐색할 수 있으며, 해석 프로그램과의 결합성이 좋고 많은 설계변수들을 다루는데 용이하여 본 연구의 최적화 방법으로 적합하다고 판단하였다[3]. 시스템 설계 단계에서의 설계변수는 발사체의 길이 직경비, 직경, 엔진의 연소실 압력, 노즐확장비, O/F 비로 설정하였고, 궤적(trajectory) 해석 단계에서의 설계변수는 수직비행시간, 피치오버 시간, coasting time, 최대받음각, 기동변수로 설정하였다. 

      비교 대상으로는 Space X사의 Falcon9 v1.1과 한국형 발사체 KSLV-Ⅱ으로 설정하여 비교 검증하였다.

    

    

  
    
      2. 본론
      우주발사체 설계 과정은 일반적으로 사용자의 요구하는 조건에 상응하는 기존의 우주발사체의 추진제 조성과 목표 궤도, 요구 추력 등에 대한 기술을 파악하여 설계 조건을 확립한 후, 우주 발사체의 임무 조건과 제한 조건에 따른 임무설계 단계와 시스템 설계 단계를 거치게 된다. 설계가 끝나면 시뮬레이션을 통해 검증이 이루어지고 사용자의 요구조건을 만족했을 시 우주발사체를 운용할 수 있다.

      본 연구에서는 실제 설계 과정을 반영하여 사용자의 요구조건을 입력하면 그에 부합하는 시스템이 설계되도록 구성하였다. 전체 설계 프로세스는 임무 설계, 추진, 형상 및 무게 추정, 공력, 궤적 모듈로 구성하였으며, 프로그램의 구성은 Fig. 1과 같다. 사용자가 목표로 하는 궤도와 탑재 중량, 요구 추력에 대해 다음의 프로세스를 통해 최적화된 발사체의 성능 값이 도출된다. 

      
        
        

        Fig. 1  
				
        

        
          Program structure.
        
        

        

      

      
        2.1 임무 설계 모듈 
        임무 설계 모듈에서는 사용자가 목표로 하는 궤도에 올리기 위한 필요한 총 속도를 예측하는 모듈이다. 목표 궤도에 대한 정보를 입력하면 임무 속도 산출에 관한 식 Eq. 1에 따라 계산이 진행된다[4]. ∆Vmission는 총 미션속도, ∆Vorbit은 궤도진입속도, ∆Vg은 중력손실속도, ∆Vd은 항력손실속도, ∆Vp은 주위 압력으로 인한 추력손실속도, ∆Vgain은 지구 자전으로 인한 속도 증분이다. 식을 구성하는 각 부분에 대한 자세한 정보는 참고 문헌을 통해 적용하였다[5,6].
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        2.2 액체로켓엔진 해석모듈 
        본 연구에서 사용한 액체로켓엔진 해석은 일반적으로 우주 발사체에 가장 많이 사용되는 가스발생기 사이클로 가정하여 수행하였다. 본 연구에 활용된 프로그램은 본 연구실에서 개발한 프로그램으로, 액체로켓엔진의 해석프로그램과 이를 최적화하는 프로그램으로 구성되어있다. 프로그램의 구성도는 아래의 Fig. 2와 같이 구성하였으며, 본 프로그램의 신뢰도는 참고문헌을 통해 전반적으로 3% 내외의 결과를 나타내는 것을 확인할 수 있다[7].

        
          
          

          Fig. 2  
				
          

          
            Liquid rocket engine program flow chart.
          
          

          

        

        구성한 가스발생기 사이클은 주 추력실, 가스발생기, 밸브, 파이프, 터보펌프, 터빈으로 나누어 해석이 되며 압력 균형(pressure balance), 에너지 균형(energy balance), 질유량 균형(mass flow rate balance) 조건을 만족시켜야 한다. 초기 입력 변수로는 추력, 추진제 조합, 주 추력실의 연소실 압력, 노즐확장비, O/F비 등으로 설정하여 연소가스의 특성, 연소기 형상, 추진제 질유량, 가스발생기 질유량과 같은 상태 값과 각 부품별 무게 추정의 값이 도출된다. 이 때 연소가스의 특성 값은 연소 압력과 O/F비에 대한 함수로 가정하여 NASA의 CEA를 통해 얻어진 데이터를 가스발생기 및 주연소실 해석 모듈에 활용하였다[8].

      

      
        2.3 형상 모듈
        형상 모듈에서는 우주 발사체의 외형을 결정하게 된다. 우주 발사체 형상 중에서 가장 큰 비중을 차지하는 부분 중 하나는 추진제 탱크이다. 본 연구에서는 추진제 탱크를 실린더 형상으로 가정하였으며, 시스템 설계 변수로 입력되는 각 단의 길이 직경비와 직경. O/F비 등을 이용하여 탱크의 형상을 예측하였다. 또한 엔진 모듈에서 도출된 연소기와 노즐의 형상 값 등을 이용하여 각 단의 길이와 직경을 추정하게 된다. 

        이 때, 길이와 직경에 대한 구속조건은 참고문헌을 참고하여 식 Eq. 2와 같이 표현하였다[9]. 

        
          
            
              	
                
                  
                    
                      
                        
                          
                            
                            
                              
                                l
                              
                              
                                t
                                o
                                t
                                a
                                l
                              
                            
                            ≥
                            
                              
                                l
                              
                              
                                c
                                h
                                a
                                m
                                b
                                e
                                r
                              
                            
                            +
                            
                              
                                l
                              
                              
                                t
                                o
                                t
                                a
                                l
                              
                            
                            +
                            
                              
                                l
                              
                              
                                tan
                                k
                                ,
                                o
                              
                            
                            +
                            
                              
                                l
                              
                              
                                tan
                                k
                                ,
                                f
                              
                            
                            +
                            
                              
                                l
                              
                              
                                e
                                t
                                c
                              
                            
                          
                        
                      
                      
                        
                          
                            
                            
                              
                                D
                              
                              
                                e
                              
                            
                            ≤
                            0.8
                            
                              
                                D
                              
                              
                                t
                                o
                                t
                                a
                                l
                              
                            
                          
                        
                      
                    
                  
                
              
              	
                (2) 
				
              
            

          

        

      

      
        2.4 무게 추정 모듈 
        우주 발사체 초기 설계 단계에서는 무게를 정확하게 계산할 수 없기 때문에 무게를 통계적으로 추정하는 방법을 사용한다. 본 연구에서는 형상이 계산 되는 부품에 대해서는 형상을 기반으로 무게를 추정하는 방법을 사용하였고, 그 외에 상세한 형상을 알 수 없는 부품들에 대해서는 대략적인 크기와 성능에 대응되는 무게를 추정하는 방법을 사용하였다. 

        우주 발사체 구조 중량에서 가장 큰 비중을 차지하는 부품 중 하나는 추진제 탱크이다. 추진제 탱크의 중량을 예측하는 방법으로는 탱크의 외형 형상을 기반으로 하여 무게를 추정하는 방법을 적용하였다[10,11]. 형상 모듈에서 도출된 추진제 탱크의 설계 값을 Eq. 3을 통해 추진제 탱크의 중량을 추정하였다. 그 후, 엔진 모듈에서 도출된 엔진과 배관, 파이프 등의 무게 값을 더해 구조 중량 값을 추정한다. 추진제 중량의 경우, 계산된 추진제 탱크의 부피에 연료와 산화제의 밀도를 곱하여 추진제 중량을 계산하였으며 추진제 탱크의 얼리지(ullage) 부피는 전체 부피의 3%로 가정하였다[12].
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        a는 가속도, L은 탱크의 길이, D는 탱크의 직경, p는 얼리지 압력, ρp는 추진제 밀도, σy는 항복응력이다.

      

      
        2.5 공력 해석 모듈 
        우주발사체는 아음속에서부터 극초음속에 이르는 영역까지 비행을 하기 때문에 공력하중 및 공력가열 등에 대해서도 고려한 고정밀도의 전산유체해석(CFD)을 통해 정확하게 설계해야 한다. 그러나 본 연구에서는 해석시간에 대한 고려, MDO를 구성하기 위한 편의성을 고려하여 발사체 및 로켓의 공력해석을 수행할 수 있는 상용프로그램을 이용하여 계산하였다[13].

      

      
        2.6 궤적 해석 모듈
        발사체 성능분석을 위한 궤적 해석은 3-자유도(3DOF) 모델을 고려하였고[14], 앞서 계산된 우주 발사체 모델링 데이터와 공력해석 프로그램을 통해 산출된 공력계수, 임무 수행중의 대기압과 밀도의 변화를 반영하기 위한 대기 환경 모듈들을 입력 매개변수로 하여 진행하였다. 

        발사체 모델은 구형 비 회전 지구 모델 2D 좌표계에서 하나의 질점으로 가정하여 계산을 진행하였으며, 추진제의 연소가 최종적으로 끝나는 시점과 동시에 단 분리가 수행된다고 설정하였다. Fig. 3은 우주발사체에 작용하는 분력을 각 좌표계에 대해서 나타낸 그림이고, 그에 대한 지배방정식들은 식 Eq. 4-10과 같다[15].
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            Force acting on a launch vehicle.
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        V는 속도, t는 시간, T는 추력, D는 항력, L은 양력, m은 발사체의 질량, θ는 피치각(Pitch angle), Φ는 투하각(Range angle), γ는 비행 경로각(Flight path angle), h는 지상으로부터의 고도, α는 받음각이다.

        Eq. 4-9의 미분방정식을 4차 Runge-Kutta 법으로 수치 적분하여 계산하였으며, 시간에 따른 발사체의 속도, 비행 경로각, 고도 등을 예측하였다. 또한, 발사체가 대기 목표에 진행함에 따라 고도에 따른 압력과 밀도의 변화는 U.S. Standard를 기준으로 설정하였다[16].

      

      
        2.7 받음각 설계
        발사체의 궤적을 표현하기 위해서 받음각을 제어변수로 설정하였으며, 그에 대한 식은 Eq. 11-12와 같다. 킥턴(Kick turn)과 중력 턴(Gravity turn), 시간에 대한 받음각의 변화는 Eq. 11-12를 이용하여 Fig. 4와 같이 적용하였다[17,18]. αmax는 최대 받음각, αm는 기동 변수, t1는 Pitch over 시작 시점, t2는 중력 턴(Gravity turn) 시점이다. 
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            Example of angle of attack design. 
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        2.8 최적화 기법 설정
        우주 발사체 설계의 경우 많은 설계 변수들과 다분야 통합적 관점에서 최적 설계를 진행해야하기 때문에 MDO 방법을 이용하였으며[9,19], 최적화 기법으로는 유전 알고리즘을 사용하였다.

        유전 알고리즘은 효과적으로 전역 해를 탐색하며 입력 값에 대한 출력 값 정보만을 필요로 하기 때문에 모듈의 해석 과정이 변하여도 적용할 수 있다는 장점이 있다. 본 연구에서 사용한 유전 알고리즘은 실수코드 유전 알고리즘을 사용하였으며, 재생산 연산자로는 유사 구배 선택 방법을 사용하였고 교배 연산자로는 수정 단순교배를 사용하여 80%의 교배확률을 사용하였다. 돌연변이 확률은 동적 돌연변이로 초기 20%의 확률로 설정하였고, 탐색 시 최적에 가까운 집단을 다음 세대로 보존하는 엘리트 전략을 이용하여 탐색 효율을 높였다. 또한 프로그램 내부적으로 초기집단에서는 전역적인 범위에서 임의의 변수를 선택한 후, 세대 수가 거듭하면서 수렴 범위 영역에서 변이를 생성하는 것 이외에도 전역적인 해가 있는지 확인하기 위해 점수가 높은 영역을 탐지해 나가며 전역 해를 탐색할 수 있도록 구성하였다. 시스템 설계 단계에서의 초기 집단은 60개, 최대 세대수는 100세대로 설정하였으며, 궤적 최적화 단계에서의 초기 집단은 30개, 최대 세대수는 50세대로 설정하였다. 이와 같은 설정 값으로 수 백회 이상 프로그램을 실행한 결과 수렴 값이 대체로 일정하고 안정적으로 나온 것을 확인하였다.

        Table 1은 시스템 설계 단계와 궤적 해석 단계에서의 최적화 문제를 정식화하여 나타낸 식이다.
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            	Boundary Condition
            	1 ≤ x1 ≤ 12 (L/D)
2 ≤ x2 ≤ 4 (Diameter, m)
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            	Design Variables
            	X=[(Pc)i, (ϵ)i, (O/F)i]
          

          
            	Boundary Condition
            	5 ≤ x1 ≤ 20 (Pc, MPa)
5 ≤ x2 ≤ 120 (ε)
1 ≤ x3 ≤ 8.0 (O/F ratio)
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            	Constraint Condition
            	| Vf − Vorbit | ≥ 0
| hf − horbit | ≥ 0
| γf | ≤ 0
          

          
            	Boundary Condition
            	1 ≤ x1 ≤ 10 (αmax, °)
0.1 ≤ x2 ≤ 0.8 (αm, °)
1 ≤ x3 ≤ 10 (tv, sec)
1 ≤ x4 ≤ 10 (tc, sec)
10 ≤ x5 ≤ 35 (tkick, sec)
          

        

        

        시스템 설계 단계에서의 설계변수는 발사체의 길이 직경비, 직경, 엔진의 연소실 압력, 노즐확장비, O/F 비로 설정하였고, 서브 레벨 시스템에서의 목적함수는 엔진의 비추력의 최댓값, 전체 시스템 단계에서의 목적함수는 발사체의 총 중량 최솟값으로 설정하였다. 궤적 해석 단계에서의 설계변수로는 수직비행시간, 킥턴 시간, 단 분리 소요시간, 최대받음각, 기동변수로 설정하였다. 목적함수는 일반적으로 탑재체의 중량 최대화와 발사체의 최종 속도 최대화 중 하나를 선정한다. 본 연구에서는 시스템 설계 단계에서 탑재체의 중량을 입력 조건으로 선정하였기 때문에 발사체의 최종 속도를 최대화하는 것으로 목적함수를 선정하였다. Fig. 5-6은 액체로켓엔진에서의 설계 변수를 선정할 때의 민감도 분석 결과이다. 설계 변수로 선정한 연소실의 압력과 O/F 비에 따른 비추력과 엔진의 무게에 대한 변화율이 크게 보이는 것을 확인할 수 있으며, 이를 통해 엔진의 설계에 있어 연소실 압력과 O/F 비가 중요 설계 변수인 것을 파악할 수 있다. 이와 같은 방식으로 각 설계 단계 별 큰 영향을 미치는 설계 변수들을 선정하였으며, 설계 변수의 범위는 통상적으로 우주발사체에서 많이 사용되는 범위를 기준으로 선정하였다[7,9,18].

      

    

    

  
    
      3. 프로그램 해석 결과
      Fig. 1의 설계 과정을 Space-X 사의 Falcon 9 v1.1 발사체 제원을 비교 대상으로 설정하여 최적화를 수행하고 결과를 비교하였다. Falcon 9의 설계는 현실적인 설계 변수들을 고려하여 최적화된 것으로 알려져 있다[20,21]. 이 모델과의 비교를 통해 본 연구의 결과가 정성적 및 정량적으로 타당성을 갖는지 확인할 수 있다. 

      Table 2는 본 연구에서 개발한 코드의 1단 성능해석 결과와 Falcon 9의 제원을 비교한 것이고, Table 3은 2단의 결과를 비교한 것이다.

      
        Table 2.  
				
        

        
          Results for first stage compare to Falcon 9.
        
        

      

      
        
          
            	
            	Ref.
            	Result
            	Diff.
          

        
        
          	Design Variables
        

        
          	Length (m)
          	42.0
          	42.27
          	+0.64 %
        

        
          	Diameter (m)
          	3.66
          	3.68
          	+0.55 %
        

        
          	Nozzle Expansion Ratio
          	16.0
          	17.35
          	+8.44 %
        

        
          	Chamber Pressure (bar)
          	75.0
          	76.53
          	+2.04 %
        

        
          	O/F Ratio
          	-
          	2.4853
          	-
        

        
          	Parameters
        

        
          	Total Mass (ton)
          	506.0
          	479.8
          	-5.46 %
        

        
          	Structure Mass (ton)
          	18.0
          	18.15
          	+0.83 %
        

        
          	Propellant Mass (ton)
          	380.4
          	355.5
          	-7.00 %
        

        
          	Mass Ratio
          	4.0328
          	3.8605 
          	-4.46 %
        

        
          	Structure Ratio
          	0.0452
          	0.0485 
          	+6.80 %
        

        
          	Thrust (kN)
          	6440.0
          	6440.0
          	-
        

        
          	Specific Impulse (sec)
          	(Sea.) 282.0
          	(Sea.) 272.7
          	-3.41 %
        

      

      

      
        Table 3.  
				
        

        
          Results for second stage compare to Falcon 9.
        
        

      

      
        
          
            	
            	Ref.
            	Result
            	Diff.
          

        
        
          	Design Variables
        

        
          	Length (m)
          	15.0
          	13.84
          	-8.38 %
        

        
          	Diameter (m)
          	3.66
          	3.59
          	-1.95 %
        

        
          	Nozzle Expansion Ratio
          	117.0
          	117.97
          	+0.82 %
        

        
          	Chamber Pressure (bar)
          	75.0
          	74.5
          	-0.67 %
        

        
          	O/F Ratio
          	-
          	3.044
          	-
        

        
          	Parameters
        

        
          	Total Mass (ton)
          	107.4
          	105.19
          	-2.10 %
        

        
          	Structure Mass (ton)
          	4.70
          	4.81
          	+2.29 %
        

        
          	Propellant Mass (ton)
          	89.59
          	88.4
          	-1.35 %
        

        
          	Mass Ratio
          	6.0188
          	6.3270 
          	+4.87 %
        

        
          	Structure Ratio
          	0.0499
          	0.0516
          	+3.29 %
        

        
          	Thrust (kN)
          	801.0
          	801.0
          	-
        

        
          	Specific Impulse (sec)
          	(Vac.) 340.0
          	(Vac.) 343.9
          	+1.13 %
        

      

      

      설계 결과를 살펴보면 비교대상인 Falcon 9 v1.1의 값과 전체적으로 10% 내외의 오차율을 보이지만 구조비를 살펴보면 제원에 비해 큰 값을 보이는 것을 확인할 수 있다. 이는 발사체의 무게 추정 시 경험식을 위주로 구성하였기 때문이다. 더 정확한 값을 추정하기 위해서는 추진제 탱크 내부의 베플 구조나 두께에 대한 정보가 추가적으로 필요하다. 

      설계 시 추력, 추진제 구성 등이 고정된 값이 사용되며, 발사체의 총 질량을 최소화하고 비추력을 최대화하도록 최적화 과정이 진행된다. Fig. 5-8은 궤적 해석이 진행된 결과를 나타낸 것이며, 이를 통해 주어진 임무를 수행하는 것을 검증하였다. Fig. 9는 본 연구에서 사용한 유전알고리즘의 최적화 과정 수렴도 중 일부인 엔진 단계에서의 설계 변수가 수렴하는 과정을 나타낸 것이다.

      
        
        

        Fig. 5  
				
        

        
          Sensitivity analysis of design variables about combustion chamber pressure.
        
        

        

      

      
        
        

        Fig. 6  
				
        

        
          Sensitivity analysis of design variables about OF ratio.
        
        

        

      

      
        
        

        Fig. 7  
				
        

        
          Altitude variation over time.
        
        

        

      

      
        
        

        Fig. 8  
				
        

        
          Flight path angle variation over time.
        
        

        

      

      
        
        

        Fig. 9  
				
        

        
          Velocity - Time graph. 
        
        

        

      

      다음으로는 1500 kg 크기의 탑재체를 목표 고도 700 km의 지구저궤도 상공에 올리는 임무를 수행하는 KSLV-Ⅱ를 비교대상으로 검증을 수행하였다[22,23]. Table 4-6은 본 연구에서 개발한 코드의 결과와 KSLV-Ⅱ의 제원을 각 단별로 비교한 것이다.

      
        Table 4.  
				
        

        
          Results for first stage compare to KSLV-Ⅱ.
        
        

      

      
        
          
            	　
            	Ref.
            	Result
            	Diff.
          

        
        
          	Design Variables
        

        
          	Length (m)
          	24.532
          	22.49
          	-9.08 %
        

        
          	Diameter (m)
          	3.3
          	3.09
          	-6.80 %
        

        
          	Nozzle Expansion Ratio
          	12
          	13.13
          	+8.61 %
        

        
          	Chamber Pressure (bar)
          	60
          	60.14
          	+1.36 %
        

        
          	O/F Ratio
          	-
          	2.3061
          	-
        

        
          	Parameters
        

        
          	Total Mass (ton)
          	200.0 
          	196.1 
          	-1.99 %
        

        
          	Structure Mass (ton)
          	14.9 
          	14.2 
          	-4.93 %
        

        
          	Propellant Mass (ton)
          	128.2 
          	126.5 
          	-1.34 %
        

        
          	Mass Ratio
          	2.7855
          	2.8160
          	+0.97 %
        

        
          	Structure Ratio
          	0.1041
          	0.1006
          	-3.69 %
        

        
          	Thrust (kN)
          	2983.22 
          	2983.22 
          	0.00 %
        

        
          	Specific Impulse (sec)
          	(Vac.) 298.1
          	(Vac.) 295.52
          	-0.87 %
        

      

      

      
        Table 5.  
				
        

        
          Results for second stage compare to KSLV-Ⅱ.
        
        

      

      
        
          
            	　
            	Ref.
            	Result
            	Diff.
          

        
        
          	Design Variables
        

        
          	Length (m)
          	10.639
          	10.215
          	-4.15 %
        

        
          	Diameter (m)
          	2.9
          	2.835
          	-2.29 %
        

        
          	Nozzle Expansion Ratio
          	56
          	61.78
          	+9.36 %
        

        
          	Chamber Pressure (bar)
          	60
          	61.59
          	+3.88 %
        

        
          	O/F Ratio
          	-
          	3.0489
          	-
        

        
          	Parameters
        

        
          	Total Mass (ton)
          	56.9
          	55.48
          	-2.56 %
        

        
          	Structure Mass (ton)
          	5.3
          	4.74
          	-11.81 %
        

        
          	Propellant Mass (ton)
          	36.6
          	38.24
          	+4.28 %
        

        
          	Mass Ratio
          	2.803
          	3.2173
          	+12.56 %
        

        
          	Structure Ratio
          	0.1265
          	0.1103
          	-14.48 %
        

        
          	Thrust (kN)
          	788.72
          	788.72
          	-
        

        
          	Specific Impulse (sec)
          	(Vac.) 315.4
          	(Vac.) 334
          	+5.57 %
        

      

      

      
        Table 6.  
				
        

        
          Results for third stage compare to KSLV-Ⅱ.
        
        

      

      
        
          
            	　
            	Ref.
            	Result
            	Diff.
          

        
        
          	Design Variables
        

        
          	Length (m)
          	2.772
          	2.772
          	0.00 %
        

        
          	Diameter (m)
          	2.6
          	2.591
          	-0.35 %
        

        
          	Nozzle Expansion Ratio
          	120
          	121.19
          	+0.98 %
        

        
          	Chamber Pressure (bar)
          	70
          	72.14
          	+2.97 %
        

        
          	O/F Ratio
          	-
          	3.1249
          	-
        

        
          	Parameters
        

        
          	Total Mass (ton)
          	15
          	12.505
          	-19.95 %
        

        
          	Structure Mass (ton)
          	1.8
          	1.674
          	-7.53 %
        

        
          	Propellant Mass (ton)
          	10.8
          	8.932
          	-20.91 %
        

        
          	Mass Ratio
          	3.5714
          	3.4993
          	-0.02 %
        

        
          	Structure Ratio
          	0.1429
          	0.1578
          	+9.44 %
        

        
          	Thrust (kN)
          	68.67
          	68.67
          	-
        

        
          	Specific Impulse (sec)
          	(Vac.) 325.1
          	(Vac.) 335.04
          	+2.97 %
        

      

      

      Fig. 10-14는 위 최적화 결과를 바탕으로 진행한 궤적 시뮬레이션 결과이고, Fig. 15는 비행 절차를(flight sequence) 나타낸다.

      
        
        

        Fig. 10  
				
        

        
          Total mass of launch vehicle includes upper stages and payload.
        
        

        

      

      
        
        

        Fig. 11  
				
        

        
          Finding optimal design variables.
        
        

        

      

      
        
        

        Fig. 12  
				
        

        
          Altitude variation over time.
        
        

        

      

      
        
        

        Fig. 13  
				
        

        
          Flight path angle variation. 
        
        

        

      

      
        
        

        Fig. 14  
				
        

        
          Velocity - Time graph.
        
        

        

      

      
        
        

        Fig. 15  
				
        

        
          Total mass of launch vehicle includes upper stages and payload.
        
        

        

      

      
        
        

        Fig. 16  
				
        

        
          Dynamic pressure variation over time. 
        
        

        

      

      
        
        

        Fig. 17  
				
        

        
          Flight sequence.
        
        

        

      

      설계 결과를 살펴보면 비추력의 경우 더 향상된 결과를 보여주며, 노즐 확장비 같은 경우 2단에서 차이를 보이는 것을 알 수 있다. 노즐확장비를 설계할 때, 노즐의 입출구 면적 뿐 아니라 길이 및 길이에 따른 단면적의 변화가 형상을 결정지으며, 형상에 따라 성능의 차이가 발생하게 된다. 본 연구에서는 노즐확장비만 고려해서 엔진의 성능을 예측하기 때문에 이와 같은 차이가 발생할 수 있다고 보고 있으며, 계산 결과와의 차이는 성능에 큰 영향을 주는 차이는 아니라고 판단된다. 보다 상세한 노즐의 설계를 위해서는 노즐의 형상만 최적화 하는 프로그램 모듈이 필요하다고 본다.

    

    

  
    
      4. 결론
      시스템 엔지니어링을 기반으로 우주 발사체 최적 설계를 위한 임무 설계 및 시스템 설계 단계의 전체적인 프로세스를 정립하였다. 사용자의 요구 조건과 최적 설계를 위한 설계 변수들을 기반으로 임무 설계와 시스템 설계를 진행하였다. 최적화 기법으로는 유전 알고리즘을 이용하였으며, MDO 방법을 이용한 우주 발사체 외형과 성능 최적화와 궤적 최적화를 동시에 수행하여 결과를 얻었다. 시스템 설계 파트로는 추진, 형상, 무게 추정, 공력 등을 고려하였으며 추진 모듈에서 발사체 엔진을 설계할 시, O/F비, 연소실 압력, 노즐 확장비 등을 고려하여 비추력이 최대값이 나오도록 서브 레벨 최적화를 진행하였다. 설계 결과를 바탕으로 궤적 시뮬레이션을 진행하여 설계된 발사체가 원하는 목표 궤도에 탑재체를 지니고 올라갈 수 있는지 확인하였다.

      Falcon 9 v1.1을 검증 대상으로 설정하여 프로세스를 수행하였으며, 검증된 코드를 통해 KSLV-Ⅱ의 제원을 바탕으로 더 높은 성능이 도출되는 설계 변수 조합을 찾아냈으며, 같은 임무 조건을 수행하는지 확인하였다. 이 결과를 통해 우주 발사체의 초기 설계 시, MDO 기법을 이용하여 대략적인 성능해석과 무게 추정, 외형 도출에 대해 활용될 수 있다고 사료된다.
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