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요  약 

발사체로부터 분리된 위성체가 궤도상에 진입하면 가장 먼저 태양전지판을 전개한다. 태양전지판의 전개유

무는 위성 임무의 성공에 관련되어 있는 매우 중요한 요소 중 하나이다. 따라서, 설계 초기 단계에서부터 태양

전지판 전개해석을 통하여 태양전지판의 거동을 예측하고, 전개 중 태양전지판 주요 부위에서의 하중을 계산하

여, 태양전지판 전개안전성을 점검하는 것이 반드시 필요하다. 본 논문에서는 다몸체동역학 해석프로그램을 이

용하여 차세대 저궤도 위성의 태양전지판 전개해석을 수행하고, 그 결과로부터 태양전지판 전개시 안정성을 분

석하였다. 또한, 전개해석시 필요한 힌지 특성 데이터는 힌지 특성 시험을 수행하여 구하였으며, 이의 결과를 

전개해석에 반영하여 해석을 수행하였다. 

 

Key Words : Satellite, Solar Array, Deployment, Tape Hinge, Multi-Body Dynamics 

ABSTRACT                                       

After spacecraft is separated from the launch vehicle, first of all spacecraft deploy the solar array. Solar array deployment is 
one of the key factors deciding the success of the spacecraft mission. Therefore, It is necessary to predict the solar array 
deployment motion and check the safety through calculating the load on the tape hinges of solar array using the deployment 
analysis in the initial design phase. In this paper, solar array deployment analysis is performed by multi-body dynamics 
simulation program. From the analysis results, assessment on the safety also is carried out. In addition, hinge characteristic test 
is fulfilled to find out hinge characteristic, and is applied to the deployment analysis. 

 

 

I. 서  론 

발사체로부터 분리된 위성체가 궤도상에 진

입하면 가장 먼저 태양전지판을 전개한다. 태양

전지판은 위성에 필요한 전력을 생산하는 구조

물로, 태양전지판의 전개유무는 위성 임무의 성
공과 관련되어 있는 매우 중요한 요소 중 하나

이다. 따라서, 설계 초기 단계에서부터 태양전지

판 전개해석을 통하여 태양전지판 전개 거동을 
예측하고, 태양전지판이 고정될 시, 주요 부위에

서의 하중을 계산하여야 한다. 이러한, 태양전지

판의 전개 거동 결과를 바탕으로, 태양전지판이 
가장 안전하고 강건하게 전개될 수 있도록 태양

전지판을 설계하여야 한다. 또한, 태양전지판이 
고정될 시 주요 부위에서의 하중 결과를 바탕으

로, 태양전지판 전개의 핵심 부품인 테잎 힌지의 
안정성을 평가하여야 하며, 만약 안정성에 문제

가 있다면 적절한 설계 변경을 수행하여야 한다

[1].  
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인 Recurdyn 을 이용하여 인공위성의 태양전지판 
전개해석을 수행하였다[2]. 한편, 태양전지판의 
전개를 좌우하는 태양전지판 테잎 힌지의 경우, 
힌지 특성 시험을 수행하여 그 결과를 태양전지

판 전개해석에 적용하여 정확한 해석을 수행하

도록 하였다.  

Ⅱ. 태양전지판 힌지 특성 시험 

태양전지 패널과 패널 사이에 이용된 테잎 
힌지의 경우 비선형성이 높기 때문에, 해석적으

로 정확한 힌지 특성을 파악하기가 어렵다. 따라

서, 힌지 특성을 파악하기 위한 시험 치구를 제
작한 후, 이를 이용하여 직접 힌지 특성 시험을 
수행하였다.  

일반적으로 테잎 힌지는 그림 1 과 같은 특성

을 갖는다. 위 그림에서 OAB 및 OFG 구간은 
좌굴이 발생하는 구간이며 BC 및 GH 구간은 테
잎 힌지의 탄성력이 지배하는 구간이다. 이 두 
구간은 그 특성이 매우 다르기 때문에 별도의 
시험으로 측정되어야 한다. 따라서, 테잎 힌지의 
좌굴시험 및 토크-각도 시험, 2 가지로 구분하여 
시험을 수행하였다. 좌굴시험 및 토크-각도 시험

시에는 동일한 치구를 사용하였으며, 각각의 목
적에 맞게 시험 치구의 형상을 변경하였다. 태양

전지판에 사용되는 테잎 힌지의 종류는 그림 2
와 같이 2 가지이며, 따라서, 테잎 힌지의 특성 
시험 또한 2 가지 형상에 대하여 수행하였다. 

  

 
 

그림 1. Tape Hinge Characteristic 
 

 
(a) Panel Hinge          (b) Root Hinge 

 
그림 2. Test items 

 

1. 좌굴시험 

좌굴시험을 위한 시험 형상은 그림 3 과 같다. 
긴 빔의 끝단에는 테잎 힌지가 장착되어 있으며, 
다른 끝 쪽단에서 하중을 가하여, 각도별 테잎 
힌지에 가해지는 하중을 측정하였다. 좌굴시험의 
경우에는, 좌굴이 일어날 때까지 힌지 각도를 조
금씩 증가시키면서 하중을 측정한 후, 빔 끝단 
사이의 거리를 곱하여 좌굴 토크을 계산하였다. 
그림 2 에 나타나 있는 2 개의 테잎 힌지에 대하

여 좌굴시험을 성공적으로 수행하였다.  
 

 
 

그림 3. Tape Hinge Buckling Test Configuration 
 
2. 토크-각도시험 

토크-각도 시험을 위한 시험 형상은 그림 4
와 같다. 토크-각도를 측정하기 위하여 좌굴시험

과 마찬가지로 일정한 각도로 빔을 회전한 후, 
빔 끝단에서의 하중을 측정하였다. 이 때 측정된 
하중과, 빔 끝단 사이의 거리를 이용하여, 각도 
당 토크값을 계산하였다. 2 개의 테잎 힌지에 대
한 토크-각도 시험 결과는 그림 5, 그림 6 과 같
다. 

 

 
 

그림 4. Torque-Theta Test Configuration 
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그림 5. Torque Theta Result for Root Hinge 
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그림 6. Torque Theta Result for Panel Hinge 
 
3. 힌지 특성 시험 
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그림 7. Characteristic Test Result for Root Hinge 
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그림 8. Characteristic Test Result for Panel Hinge 

좌굴시험과 토크-각도시험 결과를 모두 고려

한 테잎 힌지의 특성 시험 결과는 각각 그림 7, 
그림 8 과 같다. 그림 7 과 그림 8 에서는 그림 5
와 그림 6 에 나타나 있는 힌지가 접히는 방향 
뿐 아니라, 그 반대 방향의 토크-각도 시험 결과

도 함께 나타나 있다. 

Ⅲ. 태양전지판 전개 해석 모델링 

1. 위성본체 및 태양전지판 모델 

전개해석에 수행될 태양전지판의 접힌 형상 및 
전개 형상은 그림 9 와 같다. 태양전지판은 2 개의 
윙으로 이루져 있으며, 각 윙당 4 개의 태양전지 
패널이 장착되어 있다. 태양전지 패널간은 테잎 힌
지를 이용하여 연결되어 있다. 이전 태양전지판 개
발시 태양전지판을 유연체로 모델링 한 후 전개해

석을 수행하였다. 해석 결과, 태양전지판을 강체로 
모델링 한 결과와 큰 차이가 없었으며, 단지 테잎 
힌지에 걸리는 하중이 강체보다는 유연체로 모델

링 하였을 때가 더 적게 나옴을 알 수 있었다[3]. 
즉, 강체로 모델링 하는 경우가 좀 더 가혹한 해석 
결과를 보여주였다. 따라서, 본 해석에서는 태양전

지판을 강체로 모델링하여 전개해석을 수행하였다. 
또한, 태양전지판이 장착되는 위성체의 경우에도 
역시 강체로 모델링 하였다. 태양전지판 및 위성본

체의 강체 모델링시에는 질량, 무게 중심, 관성모

멘트만을 적용하였다. 

 
 

 
그림 9. Solar Array Configuration 

 
2. 태양전지판 전개 모델링 

태양전지판은 비폭발성 분리 장치에 의해서 
위성본체에 장착되어 있다가, 궤도상에서 분리된

다. 이를 모델링 하기 위하여 그림 10 과 같이 
태양전지의 수직방향으로 20lbf 의 압축 하중을 
가하고 있다가, 분리시 압축 하중을 제거하였다. 
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그림 10. Solar Array Tie-Down Mechanism 

 

3. 태양전지판 고정 모델링 

태양전지판이 접혀 있는 경우에는, 태양전지

패널간은 서로 접촉이 되어 있다. 이를 모델링 
하기 위하여 태양전지 패널간의 거리가 초기 서
로 접촉되어 있는 거리보다 작아질 경우, 인장 
하중이 작용하도록 모델링 하였다. 이러한 모델

링은 그림 11 과 같이 태양전지판 윙당 상단 및 
하단에 각각 4 개씩 적용되었다.  

 
그림 11. Solar Array Hold Mechanism 

 

4. 태양전지판 테잎 힌지 

태양전지 패널간을 연결하는 테잎 힌지는 한 
방향으로만 회전이 가능한 회전 조인트 및 비선형 
회전 스프링으로 모델링하였다. 회전 조인트가 적
용된 부위는 그림 12 와 같이 한 윙당 4 개가 적용

되었다. 실제 태양전지 패널간의 테잎 힌지는 2 개

씩 적용되어 있으므로, 테잎 힌지에 가해지는 하중 
계산시에는 해석 결과의 절반을 사용하였다. 

 
그림 12. Solar Array Hinge Mechanism 

비선형 회전 스프링으로 구현되는 테잎 힌지

의 특성은, 테잎 힌지의 좌굴시험 및 토크-각도 
시험 결과에 의해서 결정되며 그림 7 과 그림 8
의 결과를 이용하였다. 한편, 테잎 힌지가 접혀 
있다가 전개가 되면, 테잎 힌지는 좌굴 하중을 
지나 좌굴 영역에 들어가게 되고, 이후 최종적으

로 전개가 완료된다. 이렇게 테잎 힌지가 전개가 
되어 고정될 때, 테잎 힌지의 재료 특성 및 형상

을 고려한 감쇠가 모델링 되어야 한다. 본 해석

에서는 비례감쇠를 이용하여 감쇠를 모델링 하
였다. 감쇠는 테잎 힌지의 좌굴영역 이내에서만 
작용한다고 가정하였다. 감쇠값은 이전의 태양전

지판의 개발시 사용하였던 값을 사용하였다. 본 
감쇠값의 이용시 태양전지판의 전개해석이 잘 
일치하는 것을 이전의 태양전지판의 개발시 확
인할 수 있었다. 모델링이 완료된 태양전지판의 
전개해석 모델은 그림 13 과 같다. 

 

 
 

 
 

그림 13. Deployment Analysis Model Configuration 
 

Ⅳ. 태양전지판 전개 해석 결과 및 분석 

태양전지판의 전개해석은 다몸체 동역학해석 
프로그램인 Recurdyn 을 이용하여 수행하였다. 
전개해석을 통하여, 태양전지판의 전개 거동 및 
전개시 테잎 힌지에 부가되는 하중을 계산하여, 
테잎 힌지가 안정한지를 알아보았다.  
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1. 전개 거동  

시간에 따른 태양전지판의 전개 거동은 그림 
14 와 같다. 그림 14 에서와 같이 태양전지판은 
이상없이 잘 전개됨을 알 수 있다. 그림 14 에서

는 하나의 윙이 전개될 때의 전개 거동을 나타

내고 있다. 하나의 윙이 전개되고 나서, 반대쪽 
윙이 전개될 때도 전개 거동은 거의 동일하게 
나타남을 확인할 수 있었다. 한편, 시간에 따른 
일부 태양전지 패널간의 각도 변화량은 그림 15
와 같다.  

 
 
 
 

 
1sec               2sec 

 

 

4sec              8sec 
 

 

15 sec 
 

 

 
20sec 

 

 
60 sec 

 

그림 14. S/A Deployment Motion 

2. 테잎 힌지 하중 

태양전지 패널이 고정될 시, 테잎 힌지에 걸리

는 하중을 계산하여 테잎 힌지의 안정성을 살펴 
보았다. 각도에 따른 일부 해석결과가 그림 16 에 
나타나 있다. 모든 테잎 힌지의 하중을 확인해 본 
결과 대부분의 하중이 20lbf 이하로, 요구조건인 
30lbf 를 충분히 만족함을 알 수 있었다. 
 

 

 

그림 15. S/A Tape Hinge Angle vs Time 
.  
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그림 16. S/A Tape Hinge Latch-up Load vs Time 

 

Ⅴ. 결론 

지금까지 다몸체동역학 해석프로그램을 이용

한, 인공위성의 태양전지판 전개해석 모델링 방
법에 대하여 알아보고, 이를 바탕으로 전개해석

을 수행하였다. 전개해석 결과, 태양전지판의 전
개 거동은 이상이 없었음을 알 수 있었고, 태양

전지 패널간의 테잎 힌지에 걸리는 하중을 계산

해 본 결과, 역시 요구조건을 만족함을 알 수 있
었다. 또한, 전개해석에 가장 큰 영향을 미치는 
테잎 힌지에 대하여 특성 시험을 수행하였으며, 
이의 결과를 테잎 힌지 모델링시 반영하여 정확

한 해석결과를 도출하도록 하였다. 
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