
초소형 재사용 고고도 발사체를 위한 제트엔진 TVC 제
어 모델 개발 및 검증

김신형*, 윤재영, 정성훈†

조선대학교

2026 한국항공우주학회 춘계학술대회, 제주 신화월드, 2026. 04. 01.

*발표자: vipsh.kim@chosun.kr
†교신저자: jungx148@chosun.ac.kr

1항공우주학회 2026 춘계학술대회2026/04/01



Outlines

• Chapter 1: 연구배경

• Chapter 2: TVC 모델 구축

• Chapter 3: 실험 및 결과

• Chapter 4: 결론 및 향후계획

22026/04/01 항공우주학회 2026 춘계학술대회



연구배경

• 고체 로켓 및 제트 엔진 기반 수직 이착륙 기반 초소형 재사용 발사체
• 1kg급 소형 페이로드 준궤도 임무 수행 (미세중력 환경시험, 고공낙하 UAV 전개 등) 
• 초소형 준궤도 발사체 특징:

• 소형 페이로드의 저가, 반복 임무수행 가능하나
• 공간적 제약, 작은 규모로 인한 높은 구조 중량비 형성

• 재사용 방안: 대기권 내 제트 엔진을 활용한 이착륙, 고체 추진체를 통한 이륙
• 상용 부품 사용, 산화제 중량 최소화, 비교적 단순한 구조 대비 높은 초기 추력 달성 가능
• 복잡한 이종 추진 시스템 추력 분배 문제, 최적 제어 필요
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연구배경

• 선행 연구: 로켓과 제트엔진의 최대 효율을 위한 최적화 문제
• SQP 최적화를 통해 로켓과 제트엔진 추력 분배 비율 결정
• 파라미터 측정 및 시뮬레이션 기반 MPC 가중치 최적화 수행
• 제작 공정, 파라미터 오차로 인한 모델 불일치 적용 상태

임무 시나리오 수행
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연구배경

• 검증 시험 단계
• 실제 모델의 비행 시험을 통한 검증 수행

• PID, MPC 제어기 적용 및 시험 수행
• 크레인에 장착하여 사고 방지 및 자사제어 시험 분리

• 기존 단순 회전 행렬 기반의 TVC 모델
• 김벌 회전축 불균일로 인한 입출력 오차 및 자이로 효과는 생략됨
𝑅௜

௙
= 𝑅௬

௙
𝛿௬ 𝑅௭

ఋ௬
𝛿௭ 𝑅௜

ఋ௭ 𝛿௜, ௫ ,  𝛿̈ = 𝐽ఋ
ିଵ 𝑘௣𝑒ఋ − 𝑘ௗ𝛿̇ , 𝛿 = 𝛿௫ 𝛿௬ 𝛿௭

ୃ
.

• 실내 TVC 추진 시험 결과 중 TVC 모델 불일치
• 하드웨어 개선사항으로 인한 구조 변경
• 수식 단순화에 의한 오차

• MPC 적용 및 시뮬레이션 검증을 위한 정확한 TVC 모델 필요
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TVC 모델 구축

• TVC model

• Gimbal kinematics 편향각(변수):𝛿௜, 𝛿௬

• TVC 설치 각도 편향(x축 상수): 𝛿௫

• Gimbal model
• 직접 편향 각도 𝜹 제어로 수식화

• 엔진 관성 모멘트 𝝉𝟎,𝒊

𝛿 = 𝛿௫ 𝛿௬ 𝛿௭
ୃ
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TVC 파라미터 추정 및 시험

• 실내 실험 수행
• 비행 속도 𝑣௔ = 0 m/s 조건에서 실험 수행

• 수직 풍동 정지시 외기 순환 및 산소 공급 차질 발생
• 외기 순한 차질로 인한 플레임아웃 발생

• 유사한 동역학을 가진 전기 덕트 팬(EDF)로 실험 진행
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모델 검증 및 시험 결과

• 모델 검증 결과

• 상관계수 𝒌𝟏, 𝒌𝟐 추정
• 가정:

• 추정치:
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모델 검증 및 시험 결과
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• 시험 결과
• 각도 입력에 대한 모멘트 추정
• 추력 50% 미만 여러 추력 범위에서 RMSE측정
• 자이로 모멘트 추정하지 않을 경우와 비교

(단순 𝑴௜ = 𝒓௜ × 𝑭௜)

Avg.𝑀௭ 𝑀௬ 𝑀௫ RMSE [Nm]
1.4349e-21.8065e-21.1812e-21.3162e-2기존 모델
1.4191e-21.7897e-21.1506e-21.3169e-2Gyro 모델 추가
-1.5850e-4-1.6811e-4-3.1402e-46.6193e-6ΔRMSE



결론 및 향후계획

• 지속 가능한 준궤도 임무(미세중력실험 등)를 위한 이종 추진 재사용 준궤도 발사체가 필요함
• 제안된 고체 로켓 및 제트 엔진 기반 수직이착륙 기반 초소형 재사용 발사체의 제어를 위해 정확한

TVC 모델이 필요함
• 파라미터 추정과 모델을 통해 자이로 효과에 의한 모델 오차를 완화하여 약 11%의 모멘트 추정 RMSE 

개선을 확인함
• 기존 MPC 모델의 무시된 자이로 모멘트항에 의한 영향을 확인함

• 실험 환경의 한계로 제트엔진 연소추진 기반 TVC 모델 검증이 추가로 필요함.
• 향후 해당 모델을 시뮬레이션에 결합한 환경에서 MPC 제어 검증 진행, 실제 비행 모델의 크레인 실험

을 통해 수직이착륙 호버링 테스트 진행 예정임.
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