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Nomenclature

  

 : Matrices (upper case boldface)

 : Column vectors (lower case boldface)

  : Steady state values of 

 : Deviation from 




 : Combustion chamber pressure




 : Gas generator pressure

  : Oxidizer pump outlet pressure

  : Fuel pump outlet pressure

  : Oxidizer pump outlet flow rate

  : Gas generator oxidizer flow rate
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ABSTRACT

This paper deals with an optimal output tracking control for open-cycle liquid propellant rocket 

engine. For this purpose, we modeled simplified mathematical model of open-cycle liquid propellant 

rocket engine and designed optimal output feedback control system using combustion chamber 

pressure. For design the closed-loop system of open-cycle liquid propellant rocket engine, we designed 

optimal output feedback linear quadratic tracking control system using the linearized model and 

demonstrated the performance of the controller through numerical simulation. 

초       록

본 논문에서는 개방형 액체로켓엔진의 제어 알고리즘을 다룬다. 이를 위해 엔진의 각 구성품들을 

기준으로 수학적 모델링을 하였으며 추력제어를 위하여 연소실 압력을 피드백하여 제어시스템을 구

축하였다. 제어시스템을 위하여 최대추력 상태에서 선형 모델을 이용하여 최적 출력피드백 LQ 추종

제어기를 설계하였으며 시뮬레이션을 통해 제어기의 성능을 검증하였다. 

Key Words: Open-cycle Liquid Propellant Rocket Engine(개방형 액체로켓엔진), Thrust Control(추

력제어), LQ Control(LQ 제어), Optimal Output Feedback(최적 출력피드백), Numerical 

Simulation(수치적 시뮬레이션)
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  : Combustion chamber oxidizer flow 

rate

  : Fuel pump outlet flow rate

  : Gas generator fuel flow rate

  : Combustion chamber fuel flow rate

  : Turbine inlet flow rate

 : Turbopump rotational velocity

 : Turbine efficiency

CFCV : Combustion chamber fuel control 

valve 

GFCV : Gas generator fuel control valve

GOCV : Gas generator oxidizer control valve

MFV : Main fuel valve

MOV : Main oxidizer valve

GFV : Gas generator fuel valve

GOV : Gas generator oxidizer valve

1. 서    론

최근 세계우주개발에서는 발사서비스 시장이 

커짐에 따라 발사체 제작업체 수의 증가로 경제

성과 비용절감의 중요성이 부각되고 있다. 이에 

따라 가격경쟁력 확보를 위한 저비용 발사체 연

구가 미국과 유럽 등 우주개발 선진국들을 중심

으로 본격화되고 있다[1,2]. 우주개발 선진국에서

는 저비용 발사체 연구를 위해 메탄 등 저비용 

연료 기반의 엔진 개발, 소형 발사체 개발, 생산 

공정의 단일화 등 다양한 연구를 진행하고 있다. 

이 중에서 가장 큰 비용 절감을 기대할 수 있는 

방법은 우주 발사체를 회수하여 다시 사용하는 

방법으로 현재 가장 많은 연구가 진행되고 있다. 

다단으로 구성된 발사체에서 추진제의 사용이 

진행될수록 불필요한 공간이 많아져 분리하여 

버리는 로켓 구조물을 회수하여 재사용하는 원

리를 사용하며 이 방법을 이용하면 1단 발사체

만 재사용해도 kg당 발사비용을 약 30%의 절감

이 가능하고 2단까지 재사용할 경우 약 60%까지 

절감할 수 있다는 연구가 있다[3]. 현재 재사용 

발사체에 대한 기술이 가장 앞선 곳은 민간 우

주개발업체인 Space X로 Falcon 9이 이와 같은 

방법을 사용하여 이전까지 러시아가 주도했던 

발사시장의 약 56%를 점유하고 있으며 이외 다

른 발사체 제작업체들도 재사용 발사체 기술개

발에 박차를 가하고 있다[2-4]. 이에 따라 초기 

안전한 시동과정과 상태진단을 위해 사용되었던 

제어시스템이 점차 재회수를 위한 연구로 진행

되고 있다[5]. 

초기 액체로켓엔진의 제어는 로켓엔진의 성능

을 제어하기 위하여 연료탱크 압력 제어, 추력제

어를 위한 연소기 압력제어와 연료 혼합비를 이

용하였다[6]. 그 이후 로켓의 안정화를 위한 연

구를 수행하면서, 재사용이 가능한 우주왕복선 

주 엔진(Space Shuttle Main Engine, SSME)의 

개발과 함께 액체로켓엔진 건전성 감시 및 고장

진단 기술이 중요해져서 제어 이론을 바탕으로 

한 지능형 제어시스템(Intelligent Control System, 

ICS)에 대한 연구가 진행되었다[7-11]. 그 이후, 

발사체 재사용의 중요성이 대두되면서 로켓 회

수 경로제어 및 추력제어 연구가 진행되고 있다

[12]. 국내에서는 기본적 형태의 우주발사체 개

발에만 집중하고 있고, 현재 회수기술에 대한 문

헌조사 등 기초연구만 수행하고 있어 본격적이 

연구가 필요하다[2]. 

본 연구에서는 발사체 재사용을 위해 회수과

정에서 필요한 추력제어기 설계를 수행하였다. 

이를 위해 개방형 액체로켓엔진 시뮬레이션 모

델을 구축하였으며 최대추력에서의 선형화 모델

을 이용하여 최적출력 추종제어기를 설계하였다. 

액체로켓엔진의 추력은 노즐 설계모양에 따라 

달라지므로 항상 일관된 변수이면서 추력과 직

접적으로 영향이 있는 연소실 내부압력을 이용

하여 제어기를 설계하였다. 추력제어를 하는 과

정에서 다른 변수들에 영향이 발생되므로 엔진 

부품에도 영향이 발생될 수 있다. 이에 대한 영

향을 최소화하기 위하여 최적제어 알고리즘을 

이용하였으며 연소실 내부온도와 밀접한 관련이 

있는 연소실 산화제-연료비와 추진제 유량과 관

련이 있는 터보펌프 회전속도를 우선적으로 고

려하여 두 변수의 변화를 최소화하며 추력제어

기 설계를 수행하였다. 이와 같이 설계된 제어기
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의 성능은 시뮬레이션을 통하여 확인하였다.

2. 액체로켓엔진 모델링

2.1 시뮬레이션 모델링

개방형 액체로켓엔진은 연료펌프와 산화제펌

프를 구동하기 위한 터빈과 이를 구동하기 위한 

가스발생기와 연료공급계로 구성된다. 추력이 발

생되는 구성품은 연소기와 노즐이 있으며 추력

제어를 위한 추진제 공급 유량 조절 밸브와 이

를 수송하기 위한 배관들이 있다[13].

액체로켓엔진의 수학적 모델은 뉴턴의 운동방

정식과 열역학 법칙을 기반으로 크게 7가지 지

배방정식을 유도할 수 있으며 본 논문에서는 모

델링을 단순화하기 위해 열전달로 인한 손실을 

일정한 손실계수로 가정하여 4가지 지배방정식

을 사용하였다. 이를 바탕으로 11개의 미분방정

식과 37개의 대수방정식을 사용하여 Matlab 

/Simulink 기반으로 모델링을 하였다[13]. 시뮬

레이션 구성단계에서 산화제/연료 밀도 및 탱크

의 압력은 한국항공우주연구원에서 제공해준 데

이터를 이용하였으며 각종 밸브의 상태를 이용

하여 시동과정(start-up process), 정상상태(steady- 

state), 비상정지(shutdown process) 모델링과 시

뮬레이션을 진행하였다. 시동 및 비상정지와 같

은 천이상태와 정상상태에서 운영되는 밸브는 

Table 1과 같이 정해져 있으며 시동과정 및 비

상정지 상태에서는 MFV, MOV, GFV, GOV를 

개폐 시점에 맞춰 조절한다. 이에 반해 정상상태

에서는 CFCV, GFCV, GOCV를 이용하여 제한

된 구간의 추력을 조절한다[14]. 

2.2 시뮬레이션 모델 검증

시뮬레이션 모델링의 검증을 위하여 시뮬레이

션 데이터와 실험 데이터를 비교하였다. 데이터

를 비교하기 위하여 Table 1과 같이 밸브를 운

영하였으며 시동과정에서는 점화기(Pyro-starter)

가 점화하는 시점 및 메인밸브는 완전히 닫힌 

상태에서 각 메인밸브가 열리는 시점에 맞추어 

완전히 열린 상태로 모델링하였으며 정상상태에

Notation
Error ratio[%]

(2G)
Notation

Error ratio[%]

(2G)


 1.2167  3.7143


 0.9580  0.4124

 1.9042  1.9274

 0.1795  1.3056

 0.4624  1.1215

 1.8456  1.4489

 1.2718  0.4073

Table 2. Error ratio comparing with experimental data 

[14].

서는 제어밸브를 조절하여 실험데이터에 맞추었

다. 비상정지과정은 시동과정과 반대로 각 밸브

가 닫히는 시점에 맞추어 완전히 열린 상태에서 

닫힌 상태로 모델링하였으며 각 밸브의 모델링

은 Eq. 1과 같이 1차 전달함수를 이용하였다[14].

 



(1)

Table 2는 정상상태로 최대추력(full thrust)일 

때의 데이터이다. 검증을 위해 상태변수 이외에

도 산화제펌프 출구유량/압력, 연료펌프 출구유

량/압력, 터빈효율, 터빈 입구유량, 터빈 출구유

량/압력을 비교하여 최대 4% 이내의 오차율을 

확인하였다. Fig. 1, 2는 각각 시동 및 비상정지 

Position
Sart-up

Process

Steady

State

Shutdown

Process

CFCV Fix(Open) Control Fix(Open)

GFCV Fix(Open) Control Fix(Open)

GOCV Fix(Open) Control Fix(Open)

MFV Control Fix(Open) Control

MOV Control Fix(Open) Control

GFV Control Fix(Open) Control

GOV Control Fix(Open) Control

Table 1. Control state variables and parameters [14].
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과정에서 정상상태의 값을 정규화(normalize)한 

결과로 Table 1과 같이 메인연료/산화제 밸브와 

가스발생기 연료/산화제 밸브를 이용하여 시뮬

레이션을 구동하였으며 밸브 개폐시점은 실험데

이터와 비교하여 설정하였다. 시뮬레이션 결과와 

실험데이터를 비교하기 위하여 대표적인 데이터

인 


, 


, 를 비교하였으며 약간씩 오차가 있

지만 약 5% 이내의 오차율을 확인하였다.

3. 최적출력 추종제어

3.1 LQ 추종제어[15,16]

일반적인 시스템을 정상상태에서 선형화를 수

행하면 Eq. 2-4와 같은 시불변 선형시스템

(Linear Time Invariant, LTI)이 주어진 상황에서 

최적화를 위한 비용함수는 Eq. 5와 같다. 

 (2)

 (3)

 (4)







∞

 (5)

Fig. 2 Comparison of the results of the shutdown 

process [14].

여기서 는 상태변수, 는 측정변수, 는 성

능변수, 는 제어입력변수이고, 추종을 위한 명

령 값은 이다. 추종제어를 위한 동적보상기

(dynamic compensator)는 보상기 상태변수 , 

보상기 출력변수 , 추종오차 로 다음과 같이 

표현된다.

≥ (6)

 (7)

  (8)

추종제어를 위해 제어입력은 다음과 같은 형

태를 갖는다.

 (9)

이러한 시스템 및 동적보상기의 상태방정식과 

출력방정식을 통합한 증강시스템(augmented 

system)을 만들면 다음과 같다.


 

 (10)




  (11)

 
 (12)

Fig. 1 Comparison of the results of start-up process 

[14].
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 (13)


≡



 





, ≡



 





, (14)

≡



 


 


, ≡



 





, ≡



 





(15)

≡



 


 


, ≡



 




, (16)

≡    , ≡   (17)

위 시스템을 이용하여 Fig. 3와 같은 폐루프

(closed-loop) 시스템을 구성하여 Eq. 18과 같이 

시스템의 오차를 최소화하는 피드백이득을 구하

기 위한 비용함수를 이용하였다[16]. 







∞










 (18)

여기서 , ≥ 이다. Eq. 18을 간단하게 

표현하기 위해 Eq. 10-13 및 ≥ 를 이용하여 

다음과 같이 표현할 수 있다.


















 (19)

 ≡ 
















 (20)

Eq. 19의 비용함수를 최소화하면서 시스템이 

안정한 피드백이득을 구하기 위하여 Lagrange 

multiplier approach를 응용한 Hamiltonian을 설

정하였으며 설정한 Hamiltonian은 다음과 같다.

≡  (21)

≡





 

 








 
(22)

Eq. 21에서 는 대칭행렬이며 LQ 추종제어기 

설계를 위한 출력피드백 이득의 필요조건은 다

음과 같다.





  



















(23)





 

 (24)









































(25)


≡ 

 
 , (26)

≡ 

 
 (27)

Fig. 3 Plant with compensator of desired structure [16].
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3.2 제어기 성능 분석

개방형 액체로켓엔진의 LQ 추종제어기를 설

계하기 위하여 최대추력에서 선형화를 하여 Eq. 

2, 3와 같은 모델을 구하였다. 본 논문에서 모델

링한 엔진의 운동방정식은 11개의 1차 미분방정

식으로 구성되어 ∈ ×인 시스템이다. 본 연

구에서 다루는 LQ 추종제어 알고리즘은 선형모

델을 기반으로 설계하기 때문에 선형화모델의 

검증을 위하여 작은 입력 값에 대한 응답을 비

교하였다. Fig. 4는 비선형 모델과 선형화 모델

의 비교한 그래프로 최대추력에서 선형화하였으

며 비교하기 위하여 대표적인 데이터인 


, 


, 

를 이용하였다. 이를 통해 작은 입력 값에 대

한 응답이 일치함을 확인하였으며 선형화가 잘 

되었음을 확인할 수 있다. 

앞에서 구한 선형화 모델을 이용하여 Fig. 5와 

같이 시스템을 구성하여 Eq. 10-13과 같은 증강

시스템의 제어변수( ), 출력변수(), 성능변수

()를 다음과 같이 정하였다. 


    (28)
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Fig. 4 Comparison of the results between the  

nonlinear model and linearized model.
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Eq. 23-25의 충분조건을 만족하는 출력피드백 

이득을 구하는 과정에서 가중행렬 ,  이외에

도 입력되는 초기 이득에 민감하여 여러 번의 

시도를 통하여 초기 값을 설정하였으며 참고문

헌 [16]과 같은 방법을 통해 이득을 구하였다. 

이와 같이 구한 이득을 이용하여 제어변수의 변

화량이 결정되며 Eq. 1의 밸브 모델링을 통해 

제어밸브의 면적이 정해지게 된다. 이를 통해 유

량이 결정되며 결과적으로 연소실 압력이 제어

된다. 

선형화 모델을 통해 구한 개방형 액체로켓엔

진의 LQ 추종제어기의 성능을 확인하기 위해 

비선형 모델링을 Fig. 5와 같이 구성하여 시뮬레

이션을 수행하였다. Fig. 6는 비선형 모델의 시

간에 따른 연소실 압력 명령()에 대한 결과 

그래프로 최대추력 데이터를 기준으로 정규화

(normalize)하였다. 연소실 내부압력 명령()은 

0.5초에 정상상태 기준 97.5%, 1초에 최대추력 

기준 1.025%, 1.5초에 정상상태 기준 1.0125%으

로 하였으며 터보펌프 회전속도와 산화제-연료비

의 변화를 최소화하면서 성능변수()이 응답하는 

결과이다. 결과를 보면 산화제-연료비, 터보펌프 

회전속도의 변화율이 최대 1% 이하로 적으면서 

제어목표인 연소실 내부압력은 오차가 없이 빠

르게 수렴하는 것을 확인할 수 있다. 일반적으로 

고성능의 엔진 설계에서는 빠르고 정확한 제어

기가 요구되므로 오차가 없이 그리고 밸브 모델

링을 통한 시간지연을 포함하였음에도 0.5초 이

내로 오차 없이 빠르게 수렴하므로 적절한 제어

기임을 확인하였다[6]. 하지만, 약간의 오버슈트 

현상이 존재하며 선형화 모델을 이용하여 최적

제어 이득을 구하는 과정에서 선형화 모델의 오

차 및 실제 모델에서와 같이 제어밸브의 운용한

도 설정 한계 그리고 지정한 측정변수의 변화량
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을 최소화 과정에서 제어기를 사용하는데 한계

가 발생하였다. 이로 인해 본 연구에서 설계한 

추력제어기가 운용할 수 있는 추력제어 범위

(±)가 참고문헌 [17]의 운용 가능한 추력제어 

범위(±)보다 운용 폭이 감소하였다. 

따라서 이를 해결하기 위해서는 본 논문에서 

사용한 연소실 내부압력, 터보펌프 회전속도, 산

화제-연료비 이외에도 추가적인 피드백 데이터 

이용이 필요하며 다양한 추력상태에서의 선형화 

모델을 기반으로 구한 피드백 이득을 확장하여 

이득 스케줄링(Gain Scheduling)을 통한 비선형 

제어시스템 설계가 필요하다. 또한, Falcon 9의 

Merlin engine과 같이 핀틀 분사기를 사용하면 

제어밸브 이외에도 제어 입력 값이 늘어나므로 

운용 가능한 추력제어 범위가 확대될 것으로 기

대된다[18].

4. 결    론

본 연구에서는 개방형 액체로켓엔진의 시뮬레

이션 모델링을 하였으며 실험데이터와 비교하여 

검증하였다. 폐루프 시스템 구성을 위하여 최대

추력에서의 선형화모델을 바탕으로 제어기를 설

계하였으며 성능변수로 추력과 직접적으로 관련

된 연소실 압력을 이용하여 시간에 따른 압력명

령에 응답하도록 하였다. 추력제어를 위한 연소

실 압력제어 과정에서 다른 변수들에 영향이 있

기 때문에 이에 대한 영향을 최소화하기 위하여 

최적 출력피드백 Linear Quadratic(LQ) 추종제어

기 설계방법을 이용하였으며 연소실 내부온도와 

밀접한 관련이 있는 연소실 산화제-연료비와 추

진제 유량과 관련이 있는 가스터빈 회전속도의 

변화를 최소화하여 피드백 이득을 구하고 이를 

비선형 시뮬레이션을 통해 제어기의 성능을 확

인하였다. 

추후에는 핀틀 분사기 모델링을 통한 제어변

수 확장 및 다양한 추력에서의 선형화를 통한 

Fig. 5 LQ tracker system structure.

Fig. 6 Simulation results of optimal output feedback 

LQ Tracker control.
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이득 스케줄링을 적용하여 발사과정 전체에 대

한 액체로켓엔진의 폐루프 모델링 및 제어 운용

범위를 확대하고 이를 이용하여 발사체 회수과

정 연구를 수행할 예정이다.

후    기

본 연구는 2018년도 한국항공대학교 교비지원 

연구비에 의하여 지원된 연구의 결과임.
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