
인공위성노치예측해석및정현파가진시험입력도출

1. 서 론

인공위성은 발사체에 탑재되어 발사될 때 모든

발사하중을 받게된다. 구조측면에서는 이러한 발

사하중이 매우 중요한 설계 및 시험 조건이 되며,

인공위성 구조체는 발사하중을 견디고 내부의 전

장품들을 안전하게 지지할 수 있도록 설계되어야

한다.

특히 발사하중 중에서도 준정적 하중(quasi-
static load)은 위성 구조체의 설계한계하중(design
limit load)을 결정하는 중요한 인자이며, 인공위

성 제작 후, 설계한계하중에 대한 위성의 안정성

을 시험에 의해 검증하여야 한다[1]. 이와 같은 검

증시험은 인공위성과 발사체 연결점에 정현파 가

진을 하여 시험을 수행하고, 이 때 인공위성의 모

드에 과도한 입력이 가해지지 않도록 가진력에 대
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한 노칭을 해야 한다. 본 연구에서는 이와 같은 정

현파 가진 시험에 대한 시험입력을 정하는 방법을

기술하였다.
정현파 가진에 대한 노치입력을 구하는 절차는

아래와 같다.

- 인공위성 구조체 유한 요소 모델작성

- 모델 검증 (rigid body check, free-free frequency
calculation)

- 구조 동해석을 통한 모달 특성 도출

- 인공위성과 발사체 연결부 및 중요 내부 연

결점 응답 계산

- 인공위성과 발사체 연결부 응답을 이용한 1
차 노치 정현파 가진력 계산

- 안전여유를 고려한 구조체 내부 연결점의 응

력해석

- 중요 내부 연결점 응답과 응력해석 결과를

이용한 2차 노치 정현파 가진력 계산

- 각 부재의 가속도 응답결과와 허용 하중값을

이용한 3차 노치 정현파 가진력 계산

- 1, 2, 3차 노치 가진력을 이용한 종합적인 노

치 정현파 가진력 도출

2 . 본 론

2 .1 하중조건

아래의 하중조건은 인공위성이 발사체에 의해

발사하는 동안에 받을 준정적 하중조건 예[2]를
나타내고 있다.

표 1. 하중조건

Flight Condition
Axial Acceleration(G) Lateral

Acceleration
(G)Static Dynamic Combined

Transinic +2.2 ±0.4 +2.6 1.0

Stage-1 Shut
Down +4.6 ±1.0 +5.6 0.6

Stage-1/ 2
Separation +0.8 ±3.0 +3.8/ -2.2 0.8

Stage-2 Shut
Down -6.7 ±0.5 +7.2 0.4

표1의 값들은 승인수준(acceptance level)으로

검증수준(qualification level)해석에서는 검증수준

인수인 1.4배한 값들을 이용하여 계산하고, 또한

지상에서의 취급 및 운반 시에 예상되는 최대 랜

덤하중을 모든 방향에 대해 고려해 주어야 한다

[2]. 인공위성의 설계한계하중조건은 위의 하중조

건에 의해 결정된다.
표2에는 인공위성의 승인 및 검증시험 시에 가

진할 정현파 가진력을 나타내고 있으며, 이 값들

은 인공위성이 발사체에 탑재되어 발사되는 동안

에 받을 정상상태 진동수준의 예를 나타낸다.

표 2. 진동시험 수준

Direction Frequency
(Hz)

Acceptance Level Qualification Level

Amplitude(mm) or
Acceleration(G)

Amplitude(mm) or
Acceleration(G)

Axial
5-10 2.5mm 4.0mm

10-100 1.0G 1.6G

Lateral
5-10 1.75mm 3.0mm

10-100 0.7G 1.2G

또한 발사체의 하중조건 등을 고려하여 인공위

성의 구조체 설계에 사용할 한계하중은 아래 표 3

에 나타내었다.

표 3. 설계한계하중

Member
DLLs(G)

Additional
loads

Axial Lateral

Spacecraft primary structure 10.0 3.5

all platforms and closure panels 10.0 3.5 EPS:0.045psi

Strowed solar array panels 15.0 7.0 EPS:0.045psi

2 .2 유한요소모델 및 동해석

인공위성 구조체를 아래 그림과 같이 유한요소

모델링[3]하였으며, 이 유한요소모델을 이용하여

노치예측해석을 수행하였다.
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그 림 1. 인공 위성 한 요소 모델

부록 1에는 본 인공위성의 병진/ 회전 유효질량

(effective translational and rotational masses) 과

고유주파수를 나타내었으며, 중요한 모드형상은

아래 그림과 같다.

그림 2. 첫번째 횡방향모드 그림 3. 첫번째 축방향모드

그림 4. S/A 모드 그림 5. 탑재체 모드

2 .3 유한요소모델 검증

인공위성의 유한요소모델에 대한 검증을 위해

free-free 조건으로 해석을 수행하였다. 부록 2에는

free-free 조건에서의 동특성을 나타내고 있으며,

고유진동수 및 각 방향 스트레인 에너지 값이

MSC/ NASTRAN에서 정의한 기준조건[3]에 부합

되는 것을 볼 수 있다.

2 .4 시험 가진력 도출

모든 입력 및 해석은 검증수준에 대해 수행하였

으며, 모달댐핑 값은 전 모드에 대해 2 %로 가정

하여 해석을 수행하였다.

2 .4 .1 1차 노칭

1차 노치 가진력을 구하기 위해 먼저 인공위성

가진점에서의 각 방향 응답을 구하였다. 가속도

하중으로 가진하기 위해 Big mass approach방법

을 사용하였고, 하중을 구하는 위치에는 고유진동

수에 영향을 미치지 않도록 큰 값의 스프링요소를

연결하여 하중을 구하였다. 그림 6 - 10 들은 정현

파시험 입력에 대한 가진점에서의 각 방향 하중

및 모멘트를 나타내고 있다.

그림 6. X방향 가진 에 따 른 Globa l I/F Forces

그림 7. Y방향 가진 에 따 른 Globa l I/F Forces
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그림 8. Z방향가진에 따른 Global I/F Forces

그림 9. X방향가진에 따른 Global I/F Moments

그림 10. Y방향가진에 따른 Global I/F Moments

1차 노치예측해석을 수행하기 위해 먼저 한계

하중까지 가진하기 위한 입력조건을 구하도록 한

다. 이를 위해 아래와 같은 인공위성 좌표계와 무

게중심을 정의한 모델을 이용한다.
인공위성의 질량 ms / c, 가진위치인 Upper

marmon 링 지름 d, 그리고 무게중심까지의 거리

XC G , YC G , ZC G일 때 각 방향의 등가하중은 아래와

같이 구할 수 있다.

[인공 위성 모델 ]

F i , QSL = m S / C a QSL Qualificat ion F act or

(i = X, Y and Z)

N Z =
2 F X , QSL Z CG

r cos ( ) +

2 F Y , QSL Z CG

r s in ( ) +

2 F Z , QSL Y CG

r
s in ( ) -

2 F Z , QSL X CG

r
cos ( ) - F Z , QSL

여기서 NZ : 등가 축방향 하중

aQ SL : 표 1에 주어진 가속도 하중

따라서 횡방향 및 축방향 하중은 아래와 같다.

F later al , QSL = m S / C 2G Qualificat ion F actor ( = 1.4)

F ax ia l , QSL = max ( N Z )

위에서 구한 등가 축방향 하중, N Z , 에 대한

각 방향 등가 모멘트를 구하면 아래와 같다.

M X , QSL = max { N z ( = 90) - N z ( = 270) } Z CG

M Y , QSL = max { N z ( = 0) - N z ( = 180) } Z CG

78·한국항공우주연구원



인공위성노치예측해석및정현파가진시험입력도출

인공위성 정현파 가진시험을 위한 입력은 1차적으

로 위에서 구한 등가 하중 및 모멘트를 넘지 않도록

하는 가진력을 구현하는 것이 1차 노칭이다.

2.4 .2 2차 노칭

2차 노칭은 인공위성 구조체 내부의 하중이 각

부위의 허용하중을 초과하지 않도록 하는 가진력

을 구하는 것이다. 위성체 내부의 허용하중은 각

각에 대한 파손모드 형태에 따라 다르게 정의되

며, 먼저 체결강도에 의한 허용하중(Pa 1)은 아래와

같이 나타낼 수 있다.

P a 1 = bearing yield/ ult imate allow able
SF fitt ing SF yie ld / ult imate

th icknes s bolt / bus in g diamet er

그리고 안정성에 의한 허용하중(Pa 2)은 아래와

같다.

P a2 = stabilit y allow able
SF st abilit y SF ult imat e

A rea

또한 접합강도의한 허용하중(Pa 3)은 아래와 같

이 나타낼 수 있다.

P a3 = bonding allow able load
SF bon ding SF u lt imate

2.4 .3 3차 노칭

3차 노칭은 인공위성 구조체 내부 중요부재에

정의되어 있는 가속도 하중과 응답 가속도를 비교

하여 정의된 허용하중을 초과하지 않도록 하는 가

진력을 구하는 것이다.

2.4 .4 전체 노칭

전체 노칭은 저주파수대인 150 Hz 이하에서 각

방향 정현파 입력에 대해 1차, 2차 및 3차 노칭을

종합하여 수행한다. 또한 전체 노칭된 정현파 입

력에 대해 가진기 구동이 용이하도록 구간별로 적

당한 기울기를 가지는 직선으로 연결한 최종 정현

파 시험입력을 구한다.

그림 12 - 14들에 각 방향에 대한 1차 및 2차 노

칭비를 나타내었고, 1차 및 2차 노칭을 수행한 정

현파 시험입력은 그림 15 - 17들에 나타내었다.

그림 11. X방향 가진에 따른 노칭비

그림 12. Y방향 가진에 따른 노칭비

그림 13. Z방향 가진에 따른 노칭비
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그림 14. X방향 가진 시의 1&2차 노칭입력

그림 15. Y방향 가진 시의 1&2차 노칭입력

그림 16. Z방향 가진 시의 1&2차 노칭입력

4 . 결 론

본 연구에서는 인공위성의 노치예측해석을 수

행하였으며, 그 결과를 이용하여 정현파 가진시험

을 위한 입력크기를 구하였다. 노치 수준은 1차

및 2차 노치를 수행하여 이를 종합하였고, 본 연

구에서 구한 정현파 노치 가진력은 인공위성의 시

스템 수준 정현파시험에 사용되었다.
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부 록 1

병진/회전 유효질량과 고유주파수
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부 록 2

Natural Frequencies in Free-Free Condition

^̂ ^ MODEL CHECKING IS INVOKED - MSC RECOMMENDS THAT A SEPARATE RUN USING

PARAM,CHECKOUT,YES SHOULD ALSO BE DONE TO INSURE MODEL ACCURACY.

^̂ ^ RESULTS OF RIGID BODY CHECKS OF MATRIX KGG FOLLOW

^̂ ^ ALL 6 DIRECTIONS ARE CHECKED, ONLY THOSE DOFS WHICH FAIL WILL BE PRINTED
^̂ ^ MATRIX KGG PASSED RIGID- BODY CHECKS. THE STRAIN ENERGY IN EACH DIRECTION WAS LESS

THAN 1.000000E-03

^̂ ^ RESULTS OF RIGID BODY CHECKS OF MATRIX KNN FOLLOW

^̂ ^ RESULTS OF RIGID BODY CHECKS OF MATRIX KAA FOLLOW

^̂ ^ ALL 6 DIRECTIONS ARE CHECKED, ONLY THOSE DOFS WHICH FAIL WILL BE PRINTED
^̂ ^ MATRIX KNN PASSED RIGID-BODY CHECKS. THE STRAIN ENERGY IN EACH DIRECTION WAS LESS

THAN 1.000000E-03

^̂ ^ ALL 6 DIRECTIONS ARE CHECKED, ONLY THOSE DOFS WHICH FAIL WILL BE PRINTED
^̂ ^ MATRIX KAA PASSED RIGID- BODY CHECKS. THE STRAIN ENERGY IN EACH DIRECTION WAS LESS

THAN 1.000000E-03
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