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ABSTRACT

  Recently, there are a number of studies over dynamic analysis for minimizing vibration of 

flexible structures such as solar panel for agility of high-agility satellite. The traditional 

studies perform dynamic analysis of a solar panel assumed as rigid structure since the stiffness 

of solar panel is higher than the stiffness of solar panel’s hinge spring. However, there are 

vibrations that have modes of bending and torsion when high-agility satellite rotate speedily. 

This vibrations result in delaying safety time of satellite or degrading image quality. This paper 

presents dynamic analysis’s technique of satellites including the spring hinge of solar panel and 

flexible structural solar panel’s effects described as the linear equation of motion using 

Lagrange’s theorem, and verifies the validity of an established dynamic analysis’s technique of 

satellites by comparing the finite element method. In addition high-agility satellite’s dynamic 

characteristics of a torque profile are analyzed from the established dynamic analysis’s 

technique of satellites.
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 기 호 설 명 

    :  위성 본체의 각도 [Deg]

    :  i번째 태양전지판 요소의 각도[Deg]

     :  위성 본체의 질량 [kg]

    :  위성 본체의 관성모멘트[kg⦁m2]  

    :  태양전지판의 길이 [m]

    :  i번째 태양전지판 요소의 질량 [kg]

    :  i번째 태양전지판 요소의 관성모

          멘트 [kg]
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    :  i번째 태양전지판 요소의 길이[m]

    :  i번째 태양전지판 요소의 비틀림

          강성 [N⦁m/rad]

    :  운동에너지 [J]

    :  포텐셜에너지 [J]

  :  테잎 힌지의 강성 [N⦁m/rad]

    :  테잎 힌지의 단면적 [m2]

    :  테잎 힌지의 등가 탄성계수 [GPa]

    :  연결부위의 각 끝단에서의 길이 [m]

    :  테잎 힌지의 높이 [m]

    :  관성모멘트 행렬

     :  강성행렬

     :  입력 토크행렬

1. 서    론

  최근 위성사진의 수요 증가에 따라 고해상도 

영상뿐만 아니라 넓은 지역에  대한 신속한 영

상 획득이 요구되고 있으며, 이를 위하여 민첩

성이 뛰어난 지상 관측 위성의 연구가 진행되

고 있다[1]. 이러한 고기동 위성체가 빠른 각

속도로 회전할 경우 강성이 상대적으로 낮고, 

회전중심으로부터 거리가 먼 위치에 질량중심

이 있는 태양전지판의 경우 진동이 발생된다. 

이러한 진동은 위성 본체로 전달되며 이는 위

성의 안정화 시간을 지연시키거나 영상품질을 

저하시킨다[2]. 따라서 고기동 위성의 민첩성

을 위해 태양전지판 진동특성을 분석할 필요가 

있다. 이를 위하여, 태양전지판의 진동특성을 

분석하기 위한 위성체의 동적 모델링에 관한 

연구가 활발히 진행되고 있다. 기존 위성의 동

특성 분석에 관한 연구에서는 태양전지판의 유

연성에 의한 미세진동을 고려하지 않고 위성체

를 강체로 가정하여 동특성 분석하거나, 위성

본체와 태양전지판을 강체로 가정하고 태양전

지판 전개장치를 비틀림 스프링으로 강성 모델

링하여 동특성을 분석하였다[3-5]. 실제 위성

체의 태양전지판은 유연구조물로 되어있으며, 

외란에 의해 위성체의 구조모드를 가진하게 되

어 위성체의 진동을 유발하며, 태양전지판을 

강체로 가정할 경우 이러한 진동특성을 분석할 

수 없다. 태양전지판의 유연성을 고려하여 위

성의 진동특성을 분석한 연구는 유한요소법을 

이용한 진동분석이나, 태양전지판을 연속체로 

가정하고 비선형 운동방정식을 정립하여 접근

한 연구가 있다[6-8]. 본 연구에서는 태양전지

판의 유연구조 진동특성을 선형 운동방정식으

로 고려하기위해 태양전지판을 비틀림 스프링

을 이용한 다자유도 진동시스템으로 라그랑즈 

정리를 이용하여 위성의 동적 모델링기법을 수

립하였다. 수립된 위성의 동적 모델링기법을 

유한요소법을 이용한 해석결과와 비교하여 동

적 모델링기법의 타당성을 검증하였다. 동적 

모델링기법의 수치적 예제로서, 400 kg급 고기

동 소형위성에 적용하여 태양전지판의 유연성

에 의한 위성의 진동특성을 분석하였다. 

2. 본    론

2.1 태양전지판의 유연성을 고려한 위성의 동적 모델

2.1.1 운동방정식의 유도

  본 연구에서 위성본체는 강체, 태양전지판은 

유연구조물로 가정하였으며, 운동방정식 유도를 

위해 강체모드의 움직임과 탄성모드의 움직임을 

동시에 고려한 복합좌표계를 사용하였다. 태양

전지판의 유연구조를 선형 운동방정식으로 표현

하기 위하여 Fig. 1, 2와 같이 길이가 인 태양

전지판을 n개의 비틀림 스프링으로 구성된 다자

유도 진동시스템으로 가정하여 모델링하였다. 

위성본체는 상대좌표계 , 태양전지판의 요소

는 1개의 상대좌표계 를 가지고 있다. , 

는 위성본체의 관성모멘트와 질량이다. 태양전

지판 요소의 관성모멘트, 질량과 길이는 , 

, 이다.
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Fig. 1 Coordinate systems of satellite

Fig. 2 Coordinate systems of solar panel

  

  운동에너지와 포텐셜에너지는 eq. 1, 2와 같

이 표시된다.

  





′ ′       (1)

 






       (2)

  위에서 계산한 운동에너지( )와 포텐셜에너

지( )를 eq. 3인 라그랑즈 방정식에 대입하면, 

유연구조에 대한 운동방정식이 구해진다.



 ′
 





                (3)

  위의 과정을 유연구조 위성체 모델에 적용하

였다. 운동에너지 는 위성체를 강체로 가정

한 운동에너지와 유연구조물인 태양전지판의 진

동으로 인한 운동에너지의 합이며, eq. 4와 같

이 표현된다. 마찬가지 방법으로 포텐셜에너지

 는 eq. 5와 같이 쓸 수 있다.

  

′  


 ′    


 






 ′  

sin ′  




 

sin  ′    







 

sin 




 ′  

  cos 

′  

   cos

 ′    







 




 

cos 




 ′       (4)

 


  



    




          (5)

   *  


,  




       

  여기서 는 태양전지판 각 요소의 등가 강성, 

는 태양전지판 각 요소의 질량이다. 또한 본 

연구에서는 기존 태양전지판 전개장치에 관한 

연구를 참조하여 태양전지판 전개장치의 강성을 

수학적으로 표현하였다. 사용된 태양전지판 전

개장치는 테잎 힌지로 구성되어있으며, 기존 테

잎 힌지의 강성에 관한 연구를 참고하여[9-11] 

eq. 6과 같이 테잎 힌지의 강성을 수식으로 표

현하였다. 
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 




       (6)

  Equation 6에서의 는 테잎 힌지의 단면적, 

는 테잎 힌지의 등가 탄성계수, 는 연결부

위의 각 끝단에서의 길이, 는 테잎 힌지의 높

이이다. 

  최종적으로 eq. 4-6을 라그랑즈 방정식 eq. 3

에 대입하여 상대좌표계 , 에 대한 eq. 7과 

같은 운동방정식을 유도할 수 있다. 

″          (7)

  운동방정식에서  는 관성모멘트 행렬,  

는 강성행렬,  는 토크행렬이며, 아래와 같

이 각각  표현할 수 있다.
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


 




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
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


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
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
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
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


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


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




  












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
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      (9)

  









⋮






      (10)

2.1.2 유한요소법을 통한 동적 모델링기법의 타당성 

검증

  본 연구에서 제시한 동적 모델링기법의 타당

성을 검증하기위해 동적 모델링기법을 이용한 

이론적 해석결과를 유한요소법을 이용한 해석결

과와 비교하였다. 유한요소 해석모델은 Fig. 3

과 같이 위성본체를 점요소, 태양전지판을 빔요

소로 단순화하여 모델링하였다. 하중조건은 

Fig. 4와 같은 sine 함수형태의 토크 프로파일

을 위성본체에 적용하였다. 위성의 시간변화에 

따른 동적 특성을 분석하기위해 구조해석 프로

그램인 NASTRAN의 외연적 유한요소법(solution 

700)을 사용하였다. 

  동적 모델링기법을 이용한 이론적 해석결과와 

유한요소법을 이용한 해석결과는 Fig. 5에 나타

내었다. 이론적 해석결과와 유한요소법을 이용

한 해석결과가 거의 유사한 값을 나타냈으며, 

이를 통해 본 연구에서 제시한 동적 모델링기법

이 타당하다는 것을 검증할 수 있었다.

Fig. 3 The finite element model of simplified satellite

Fig. 4 The sine function input of torque profile
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Fig. 5 Theta of satellite core 

2.2 위성의 동적 모델링기법의 적용

2.2.1 수치적 예제

  본 연구에서는 앞 절에서 수립된 위성의 동적 

모델링기법의 수치적 예제로서, 400 kg급 고기

동 소형위성에 대하여 위성의 동적 모델링기법

을 적용하였다. 고기동 소형위성의 운용에 요구

되는 Power required를 500 watts로 설정하여 

그것을 만족하도록 x방향 길이를 700 mm, y방향 

길이는 1400 mm, z방향 길이를 10 mm로 Fig. 6

과 같은 형상을 결정하였다[12]. 태양전지판 패

널과 위성 본체는 힌지 결합을 하고 있다. 태양

전지판의 구조는 복합재료 M40J와 허니콤 코어

로 구성된 샌드위치 패널로 되어있다. 복합재료 

M40J와 허니콤 코어의 재료물성치는 Table 1, 2

에 명시하였다. 태양전지판 전개장치인 힌지는 

220 kNㆍmm/rad의 강성 값을 가지며. 자세한 힌

지의 제원은 Table 3에 명시하였다. 위성본체의 

질량은 400 kg, 관성모멘트는 150 kgㆍm2 이다.

E (MPa) E1 E2 E3

200000 7200 7200

G (MPa) G12 G23 G13

5000 5000 5000

 v12 v23 v13
0.32 0.32 0.32

 (kg/mm3) 1.633e-6

Table 1. Material properties of facesheet

Core

Modulus

(MPa)

E1
6.68

E2

E3 66.88

G12 13.79

G23 13.79

G13 31.03

 -

 (kg/mm3) 4.966e-8

Table 2. Material properties of honeycomb

Description Value Unit

Area 80 mm2

Elasticity 3,100 MPa

Thickness 12.5 mm

Length 88 mm

Hinge stiffness 220,170 Nㆍmm/rad

Table 3. Detailed properties of solar panel’s hinge

Fig. 6 Flexible satellite exercise model
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2.2.2 시뮬레이션 및 결과

  시뮬레이션에 사용한 하중조건은 Fig. 7과 같

이 실제 위성체에서 많이 사용되는 bang-bang 

형태의 토크 프로파일로 선정하였으며[3-8], 총 

해석시간은 10 초이다. 강체위성은 위성본체와 

태양전지판을 강체로 가정하고 태양전지판 전개

장치를 비틀림 스프링으로 모델링하였으며, 유

연구조 위성은 위성본체를 강체, 태양전지판을 

유연체로 가정하고 태양전지판을 비틀림 스프링

으로 모델링한 두 가지 조건에 대해서 동특성 

해석을 수행하였다.

Fig. 7 The bang-bang input of torque profile

  토크 프로파일입력에 대한 시간여유는 1.0 초

로 설정하였다. 강체위성과 유연구조 위성의 각

도변화는 Fig. 8과 같이 시간여유 1.0 초부터 

각도가 부드럽게 증가하는 것을 확인할 수 있

다. 또한 두 가지의 입력 토크 프로파일과 같이 

4.5 초를 중심으로 대칭성을 가지고 있으며, 안

정화 시간 8 초에서의 위성본체 각도는 31.7 

Deg 이다. 입력 토크의 크기가 0이 되는 시점(8

초)이후에는 위성본체에 미세진동이 남아있다. 

이러한 미세진동은 진폭이 매우 작아서 8~10 초 

사이의 평균 위성본체의 각도 값으로 뺀 값을 

Fig. 9와 같이 그래프로 나타내었다. 강체 위성

의 경우 미세진동이 1차 모드형상으로 나타난

다. 반면에, 유연구조 위성의 경우는 태양전지

판의 유연성으로 발생되는 높은 고유진동수의 2

차 모드형상이 보인다. 이 2차 모드 형상의 미

세진동은 진동해석의 시간단계를 짧게 해야 분

석할 수 있으며, 유연구조 위성의 미세진동 진

폭은 강체 위성의 미세진동 진폭보다 큰 것을 

확인할 수 있다.

Fig. 8 Theta of satellite core by bang-bang input

 

Fig. 9 The difference of theta of satellite core after 8 

seconds by bang-bang input

  본 연구에서 제시한 위성의 동적 모델링기법

은 태양전지판의 유연성에 의해 발생하는 진동

특성을 확인할 수 있다. 이 논문에서 제시한 유

연구조 위성의 동적 모델링기법은 태양전지판 

구동조건 설계, 추력기 및 휠 등의 운영조건 설

계, 태양풍과 같은 외란에 대한 위성 진동해석, 

입력 토크 프로파일 설계 및 안정성 평가 등의 
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다양한 운영과 설계조건에 대한 위성의 자세제

어 시뮬레이션에도 효과적으로 활용할 수 있을 

것으로 판단된다.

3. 결    론

  본 연구에서는 태양전지판을 비틀림 스프링으

로 구성된 다자유도 진동시스템으로 가정하여 

유연구조 동특성을 고려한 위성의 동적 모델링

기법을 제시하였다. 단계 함수를 사용하여 임의

의 토크 프로파일에 대해서도 위성의 동특성 해

석이 가능하게 하였다. 수립된 위성의 동적 모

델링기법은 유한요소법을 이용한 해석결과와 비

교하여 위성의 동적 모델링기법의 타당성을 검

증하였다. 또한 유연구조 위성의 수치적 예제에 

대하여 수립된 동적 모델링 기법을 적용하였으

며, 기존 강체 위성에서는 확인할 수 없는 유연

구조의 진동특성을 분석하여 수립된 위성의 동

적 모델링기법의 유효성을 확인하였다.

후    기

  본 논문은 국방광역감시 특화연구센터 프로그
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