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Abstract 

  This paper proposes the use of supports as passive vibration absorber to a composite solar panel for a 
high-agility satellite. We further defined the dynamic model of the composite solar panel with the help of the 
Ritz method and verified vibration suppression performance of the support by performing vibration analysis. 
Finally, this research ensures optimal design of the composite solar panel with the support for maximizing 
vibration suppression performance in limited mass. The proposed results of the optimal design can be applied 
in actual structural design of satellites.

초  록

  본 논문에서는 고기동 위성의 진동 저감을 위해 지지대를 복합재료 태양전지판에 적용하였다. 또한 
리츠 법을 이용하여 지지대를 포함한 복합재료 태양전지판의 동역학적 모델을 정의하였으며, 지지대가 
포함되지 않은 복합재료 태양전지판과 비교하여 지지대의 진동 흡수 성능을 확인하였다. 제한된 질량 
내에서 진동 흡수 성능을 최대화하기 위해 정의된 동역학적 모델을 이용하여 지지대를 포함한 복합재
료 태양전지판의 설계변수에 대한 최적설계를 수행하였으며, 최적화된 전개 고정형 복합재료 태양전지
판의 설계안을 도출하였다.
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1. 서    론

기계, 전자, 항공, 화공, 물리 등 광범위한 분야의 첨

단기술이 복합된 시스템 기술인 우주기술은 정보화 시

대인 21 세기의 첨단 산업을 주도하여 신기술을 창출

해 나갈 수 있는 미래 지향적 기술이라 할 수 있다. 

특히 위성체 관련 산업은 방송, 통신 뿐 아니라 지구 

환경, 기상 예측, 자원 탐사 및 개발 등의 고부가 가치 

산업들과 직접 연관되어 그 영역이 급속히 확대되어 

가고 있다[1]. 이에 따라 국외에서는 민첩성이 뛰어난 

고기동 위성에 대한 연구가 활발히 진행되고 있으며, 

국외에서 개발된 고기동 위성은 대표적으로 미국의 

World View I/II, 프랑스의 Pleiades, 이스라엘의 

TECSAR 그리고 최근에 개발된 일본의 ASNARO가 

있다[2]. 국내에서는 고기동 위성의 개발 사례가 없으

나, 현재 민첩성이 뛰어난 위성에 대한 연구가 활발히 

진행되고 있다. 이러한 고기동 위성이 빠른 각속도로 

회전할 경우 강성이 상대적으로 작고, 회전중심으로부

터 거리가 먼 위치에 질량중심이 있는 태양전지판의 

경우 진동이 발생하기 쉽다[3]. 이러한 진동은 위성 
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체로 전달되며 이는 위성의 안정화 시간을 지연시키거

나 영상품질을 저하시킨다. 따라서 위성의 고기동성을 

위해 태양전지판의 진동 저감을 요구되며, 태양전지판

의 진동 제어 기법 및 진동 특성 분석에 관한 연구가 

활발히 진행되고 있다. 위성에 채택되는 진동 제어 기

법은 일반 산업현장에서 많이 사용되는 기법과 같이 

수동형과 능동형 진동 제어 기법으로 분류되며[4], 기

존 연구에서는 수동형 진동 제어 장치와 능동형 진동 

제어 장치를 이용하여 위성 구조물의 진동을 저감시켰

다. 기존 연구에서는 Karl J. Pendergast와 

Christopher J. Schauwecker가 스튜어트 플랫폼 형

태의 수동형 진동 제어 장치를 개발하여 위성의 주망

원경에 적용하였다[5]. Kimberly Shirey, Stuart 

Banks, Rob Boyle와 Reuven Unger는 NASA 

GSFC(Goddard Space Flight Center)가 개발한 

AMS-02(국제 우주정거장의 시험 모듈)의 진동 저감

을 위해 동흡진기(dynamic absorber)를 활용하였다

[6]. Eric H. Anderson, John P, Fumo와 R. Scott 

Erwin은 스튜어트 플랫폼 형태의 능동형 진동 제어 

장치를 개발하고, 실험을 통해 진동 저감 성능을 확인

하였다. 또한 개발된 능동형 진동 제어 장치를 

SSTL(Surrey Satellite Technology Ltd)에서 개발한 

실험용 위성인 PICOSat에 적용하였다[7]. 능동형 진

동 제어 기법은 진동 저감에 있어서 효율적이다. 그러

나 탑재 장비의 신뢰성을 중요시하는 우주분야 특성상 

위성 설계에서는 수동형 진동 제어 기법을 통한 진동 

저감을 우선시 한다. 고기동 위성의 태양전지판은 충

분한 강성을 가지기 위해 Fig. 1과 같이 지지대를 포

함한 전개 고정형으로 선정된다[8].

a) Un-deployed solar panel

Solar panel

Support

b) Deployed solar panel

Fig. 1 Deployable Solar Panel

태양전지판 지지대는 수동형 진동 제어 장치 중 하

나이다. 지지대의 진동 저감 성능 최적화를 통해 태양

전지판의 진동을 저감시킬 경우, 별도의 진동 제어 장

치 부착이 요구되지 않아 태양전지판 설계에 용이하

다. 또한, 기존 연구에서는 태양전지판의 진동해석을 

유한요소법을 이용하여 수행하였다[9]. 유한요소법을 

이용한 태양전지판의 진동해석은 해석시간이 많이 걸

리고, 모델변경이 간편하지 않기 때문에 많은 해석 횟

수가 요구되는 민감도 분석이나 최적설계에는 적합하

지 않다. 본 논문에서는 고기동 위성의 진동 저감을 

위해 진동 저감이 가능한 지지대를 복합재료 태양전지

판에 적용하였다. 또한 계산 효율성을 높이기 위해 리

츠 법(Ritz method)을 이용하여 지지대를 포함한 복합

재료 태양전지판의 동역학적 모델을 정의하였으며, 지

지대가 포함되지 않은 복합재료 태양전지판과 비교하

여 지지대의 진동 흡수 성능을 확인하였다. 제한된 질

량 내에서 진동 흡수 성능을 최대화하기 위해 정의된 

동역학적 모델을 이용하여 지지대를 포함한 복합재료 

태양전지판의 설계변수에 대한 최적설계를 수행하였으

며, 최적화된 전개 고정형 복합재료 태양전지판의 설

계안을 도출하였다.

2. 지지대를 포함한 복합재료 태양전지판의 
동역학적 모델

본 논문에서는 계산 효율성을 높이기 위해 리츠 법
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(Ritz method)을 이용하여 Fig. 2와 같이 수동 진동 

제어 장치인 지지대를 포함한 복합재료 태양전지판의 

동역학적 모델을 정의하였다. 태양전지판은 복합재료 

샌드위치 패널 구조로 되어있으며, 본 논문에서는 태

양전지판을 Kirchhoff-Love 평판으로 가정하였다. 또

한 태양전지판은 전개장치 힌지를 통해 위성 본체와 

연결되어있다.

2.1 모드형상 함수 정의
리츠 법(Ritz method)을 이용한 동역학적 모델링은 

구조물의 에너지 계산이 요구되며, 복합재료 태양전지

판의 에너지를 계산하기 위해서는 태양전지판의 모드

형상 함수 정의가 필요하다. 본 논문에서는 Eqs. 1~2

와 같이 길이 La, 너비 Lb인 복합재료 태양전지판의 모

드형상 함수를 다항식 형태로 정의하였다.

     (1)

 
  




 





 




 


   (2)

여기서 aij는 모드형상 계수이며, i, j는 모드 형상 함

수의 다항식 차수이다. 게다가 모드형상 함수는 복합

재료 태양전지판의 경계조건인 비틀림 스프링 지지와 

자유단 조건을 만족해야하며, 경계조건은 Eqs. 3, 4와 

같이 정의된다.

          (3)

       (4)
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Fig. 2 Schematic of a composite solar panel with a 
support

여기서 Dij와 kh는 복합재료 태양전지판의 굽힘 강성

과 전개장치 힌지의 비틀림 강성을 나타낸다. 다음 경

계조건을 만족하기 위해 본 논문에서는 복합재료 태양

전지판의 모드형상 계수 aij를 Eqs. 5~10과 같이 정의

하였다.
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2.2 리츠 법을 이용한 근사적 고유진동수 및 
고유모드 정의

리츠 법(Ritz method)은 에너지 법을 이용하여 구조

물의 고유진동수와 모드형상을 근사적으로 구하는 방

법이며, 구조물의 운동에너지와 포텐셜에너지를 모드형

상 함수 형태로 계산하는 것이 요구된다. 지지대를 포

함한 복합재료 태양전지판의 운동에너지와 포텐셜에너

지는 Eqs. 11, 12와 같이 정의된다.
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여기서 ks, u1, u2는 지지대의 축 강성 및 변위를 나
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타내며, 지지대의 변위는 Eqs. 13, 14와 같이 복합재

료 태양전지판의 굽힘 변위로 표현이 가능하다. 여기서 

qs는 태양전지판과 지지대 사이의 각도를 의미한다.

 sin


  (13)

     (14)

여기서, lx, lz는 위성 본체와 태양전지판에 대한 지지

대의 부착 위치를 의미하며, a6은 지지대의 모드형상 

계수이다. 최소 총 포텐셜에너지 원리와 리츠 법(Ritz 

method)에 따라 운동에너지와 포텐셜에너지 합에 모

드형상 계수의 변분을 취한 값이 0이 될 때, 최소 총 

포텐셜에너지를 가지며 Eq. 15와 같이 정의된다.




 

      (15)

다음 관계식은 Eqs. 16, 17과 같은 복합재료 태양전

지판의 고유진동수 제곱 값이 고유치를 가지는 고유치 

문제로 정의된다. 

  
    (16)

       
   (17)

행렬 [A]와 [B]는 4×4의 정사각 행렬이며, 복합재료 

태양전지판의 제원에 의해 결정된다. 행렬 [a]는 고유

벡터의 열행렬이며 모드형상 계수를 의미한다. wn
2는 

고유치이고 고유진동수의 제곱 값을 가진다. 따라서 

Eq. 16의 고유치 문제를 계산하면 설계변수에 대한 복

합재료 태양전지판의 근사적 고유진동수와 모드형상 

계수가 계산된다.

2.3 지지대를 포함한 복합재료 태양전지판의 
동역학적 모델링

본 논문에서는 계산된 모드형상 계수를 이용하여 지

지대를 포함한 복합재료 태양전지판의 운동방정식을 

Eqs. 18~23과 같이 정의하였다.
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 sin
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여기서 csp, cs는 복합재료 태양전지판의 구조 감쇠와 

지지대의 축 감쇠를 나타낸다. 또한 Eq. 18의 운동방

정식을 풀기 위해 가진력인 F0sinwt를 지수 함수 형태

인 F0ejwt로 가정하고, 정상상태 해 X(t)를 Eq. 24와 같

이 가정하였다.

  










   (24)

여기서 Xsp와 Xs는 태양전지판과 지지대의 진폭을 나

타낸다. 정상상태 해를 운동방정식에 대입하면 Eq. 25

와 같이 무차원 비의 관점으로 정리할 수 있다.
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Description Value Unit

Length of the solar panel 1,800 mm

Width of the solar panel 900 mm

Ply thickness of the solar 

panel
0.2 mm

Stacking sequence of the 

solar panel
[0/±45/90]s Deg

Position of the support in 

z direction
900 mm

Inner diameter of the 

support
10 mm

Stacking sequence of the 

support 
[0/±45/90]s Deg

Table 2 Dimensions of the Composite Solar Panel

Material properties Value Unit

Modulus of 

elasticity

E1 140,000 MPa

E2 10,000 MPa

G12 4,400 MPa

Poisson ratio n12 0.27 -

Density r 1.500·10-6 kg/mm3

Table 3 Material Properties of CFRP (HEXCEL)

여기서 m, b는 지지대와 복합재료 태양전지판의 질

량비, 분리된 고유진동수 비를 나타낸다. 또한 rs, rsp, 

zs, zsp는 구동주파수와 지지대 및 복합재료 태양전지판

의 고유진동수 비, 지지대 및 복합재료 태양전지판의 

감쇠 비를 의미하며, Eqs. 28~30과 같이 정의된다.




,  


  (28)

 


,  


  (29)

 


,  


  (30)

3. 고기동 위성의 진동 저감을 위한 
복합재료 태양전지판의 최적설계

본 논문에서는 진동 저감을 위한 지지대를 포함한 

복합재료 태양전지판의 최적설계를 수행하였다. 최적화 

알고리즘은 대표적인 이산 최적화 알고리즘인 유전자 

알고리즘을 사용하였으며, 지지대가 포함되지 않은 복

합재료 태양전지판과 비교하여 수동형 진동 제어 장치

인 지지대의 진동 흡수 성능을 확인하였다.

3.1 수치적 예제
본 논문에서는 정의된 복합재료 태양전지판의 동역

학적 모델의 수치적 예제로서, 중소형급 고기동 위성의 

태양전지판에 대한 최적설계를 수행하였다. 중소형급 

고기동 위성의 운용에 요구되는 필요출력을 500 

watts로 설정하여, 그것을 만족하도록 x방향 길이(La)

를 1800 mm, y방향 길이(Lb)는 900 mm로 결정하였

다. 복합재료 태양전지판은 HEXCEL의 복합재료 

CFRP와 허니콤 코어(honeycomb core)로 구성된 샌

드위치 패널(sandwich panel)로 되어있다. 지지대는 

복합재료 CFRP로 [0/±45/90]s 적층된 홀이 있는 원

형단면 형상의 복합재료 구조물이며, 홀의 반지름은 5 

mm이다. 태양전지판과 지지대의 구조 감쇠 비는 0.01

이며, 복합재료 CFRP의 재료 물성과 태양전지판과 지

지대의 세부 제원은 Table 1, 2에 명시하였다. 전개장

치 힌지는 STARSYS의 SH-9010 제품을 참조하였다.

3.2 유전자 알고리즘 (GA, Genetic Algorithm)
유전자 알고리즘은 전역 최적화 이론으로 대표적인 

이산 최적화 알고리즘이며, 많은 분야에서 사용되고 있

다. 유전자 알고리즘의 기본 과정은 임의의 탐색 과정

을 이용하여 최적화를 수행하는 것이다[10, 11]. 유전

자 알고리즘의 특성은 처음부터 여러 개의 스트링으로 

이루어진 개체군으로 여러 개의 변수들의 조합을 가지

고 평행적으로 최적화 과정을 수행한다. 유전자 알고

리즘에서는 도함수의 개념을 전혀 사용하지 않고, 방

향성 있는 탐색과 확률 탐색을 수행하기 때문에 연속-

불연속의 혼합, non-convex 영역 등과 같은 최적화 

문제를 해결할 수 있는 장점이 있다. 유전자 알고리즘

은 이진수의 조합으로 구성된 개체들의 집단을 가지

고, 선택, 교배, 변이라는 세 가지 과정을 수행함으로

써 최적화를 하는 알고리즘이다. 선택은 각각의 스트

링들이 적합치에 따라 복제되어지는 과정이며, 다음 세

대로 진화하는 과정에서 높은 적합치를 갖는 스트링들

의 특징을 다음 세대로 전달하는 역할을 한다. 교배는 
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선택된 염색체들의 스트링 일부를 서로 교환함으로써 

정보를 교환하는 과정이다. 이 과정을 통해서 염색체들

은 높은 최적치를 가질 수 있는 확률적 기회를 가지며,  

수렴 속도를 가속화 시켜주는 역할을 하게 된다. 교배

에서도 수렴 속도를 제어하기 위한 여러 가지 방법들

을 제시하였다. 대표적으로 단순교배, 복수점 교배, 균

일 교배 등이 있다. 돌연변이는 선택과 교배 과정을 

통해 얻을 수 없는 정보를 획득하는 과정이다. 적당한 

확률에서 이 돌연변이 과정은 전역적인 탐색 효과를 

나타내므로, 높은 적합치의 수렴성을 매우 높게 해준

다. 교차와 돌연변이와 같은 연산자들은 유전자 알고

리즘에서 집단의 다양성을 높이는 역할을 하게 된다. 

본 논문에서는 세대 수, 개체 군, 변이율, 교차율은 

200, 20, 0.15, 0.5로 설정하였다.

3.3 최적설계 문제 정의
본 논문에서는 제한된 질량 내에서 수동형 진동 제

어 장치인 지지대의 진동 흡수 성능을 최대화하기 위

해 복합재료 태양전지판의 최적설계 문제를 Eqs. 31, 

32와 같이 정의하였다. 목적함수는 복합재료 태양전지

판의 무차원 진폭 최댓값이며, 설계변수는 허니콤 코어

의 두께, 지지대의 적층 플라이 두께 및 x방향 부착 위

치, 전개장치 힌지의 비틀림 강성이다. 구속조건은 고

기동 위성의 설계 조건에 따라 G1, G2, G3, G4와 같은 

복합재료 태양전지판의 강성조건으로 정의된다[12]. 

또한 제안된 질량(9.0 kg) 내의 지지대의 진동 흡수 

성능을 최대화하기 위해 G5와 같이 지지대를 포함한 

복합재료 태양전지판 무게에 대한 구속조건을 정의하

였다. 
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여기서 wd, wb, wt은 전개장치 힌지의 전개모드 고유

진동수, 복합재료 태양전지판의 굽힘 및 비틀림 모드 

고유진동수를 의미한다. 

3.4 최적설계 결과
목적함수 이력은 Fig. 3과 같으며, 복합재료 태양전

지판의 무차원 진폭은 세대 수가 증가함에 따라 감소

하면서 수렴한다. 최적설계 결과는 Table 3에 나타내

었으며, 복합재료 태양전지판의 질량과 전개모드, 1차 

비틀림, 굽힘 모드의 진동수는 8.58 kg, 0.98 Hz, 

56.3 Hz, 63.7 Hz 이다. 따라서 최적화된 설계변수는 

복합재료 태양전지판의 강성 및 질량 조건에 만족한다. 

3.5 주파수 응답 해석 및 결과
본 논문에서는 수동형 진동 제어 장치인 지지대의 

진동 흡수 성능을 확인하기 위해 지지대가 포함되지 

않은 태양전지판과 포함된 태양전지판에 대하여 주파

수 응답 해석을 수행하였다. 지지대를 포함하지 않은 

태양전지판의 설계변수는 최적설계를 통해 도출하였으

며, 질량은 8.46 kg 이다. 

Fig. 3 Objective Function History
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40.1 dB

Fig. 4 Result of the Frequency Response Analysis

Description Value Unit

Stiffness of the hinge 32,790 N·mm/rad

Thickness of the 

honeycomb core
13.1 mm

Ply thickness of the 

support
0.2 mm

Position of the support 

in x direction
1,310 mm

Mass of the solar panel 

with support
8.58 kg

Table 4 Optimization Results

복합재료 태양전지판의 주파수 응답 해석 결과는 

Fig. 4와 같다. 지지대를 포함한 태양전지판은 포함하

지 않은 태양전지판에 비해 1차 굽힘 모드에서의 무차

원 진폭이 40.1 dB 감소한 것을 확인할 수 있다. 따라

서 수동형 진동 제어 장치인 지지대는 고기동 위성의 

진동 저감에 효율적이다.

4. 결    론
본 논문에서는 고기동 위성의 진동 저감을 위해 지

지대를 복합재료 태양전지판에 적용하였다. 또한 계산 

효율성을 높이기 위해 리츠 법(Ritz method)을 이용하

여 지지대를 포함한 복합재료 태양전지판의 동역학적 

모델을 정의하였으며, 지지대가 포함되지 않은 복합재

료 태양전지판과 비교하여 지지대의 진동 흡수 성능(1

차 굽힘 모드에서의 무차원 진폭이 40.1 dB 감소)을 

확인하였다. 제한된 질량 내에서 진동 흡수 성능을 최

대화하기 위해 정의된 동역학적 모델을 이용하여 지지

대를 포함한 복합재료 태양전지판의 설계변수에 대한 

최적설계를 수행하였으며, 최적화된 전개 고정형 복합

재료 태양전지판의 설계안을 도출하였다. 따라서 본 논

문에서 정의된 지지대를 포함한 복합재료 태양전지판

의 동역학적 모델은 실제 위성체의 진동특성 분석을 

포함한 구조설계 연구에 적용될 수 있다.
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