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ABSTRACT

Reliability prediction of an electronic arm fire device(EAFD) was studied which is applied

to prevent accidental ignition in a solid rocket motor. For predicting the reliability, the main

components of the EAFD were first defined(Control unit, LEEFI, TBI) and the operating

principle of each component was analyzed. Performance modeling of each part is established

using selected input variables through system analysis. When complex analysis is required,

we approximated it with polynomial equation using response surface method. Monte-Carlo

simulation is applied to performance modeling to estimate the design reliability.

록

고체 로켓 추진기 에서 우발 화를 방지하기 해 사용하는 자식 화안 장치의 신

뢰도 측에 하여 연구하 다. 신뢰도 측을 해 가장 먼 화안 장치의 주요 구성

품( 화회로, 고 압 기폭 , 격벽착화기)을 정의하고, 각 구성품의 작동원리에 해 시스템

분석을 수행하 다. 시스템 분석을 통해 선별된 입력 변수를 이용하여 각 부품의 성능 모

델링을 수행하 으며, 복잡한 해석이 필요한 경우 반응표면기법을 이용하여 다항식으로 근

사하 다. 마지막으로 만들어진 성능 모델링을 기반으로 몬테칼로 시뮬 이션을 용하여

설계 신뢰도를 측하 다.

Key Words : Solid Rocket Propulsion(고체 로켓 추진기 ), Electronic Arm Fire Device

( 자식 화안 장치), Sensitivity Analysis(민감도 해석), Reliability Pre-

diction(신뢰도 추정)
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Ⅰ. 서 론

유도탄용 추진기 화안 장치는 우발 화를

방지하고 안 하게 추진기 을 화시키기 한 장

치이다. 유도탄이 운용되는 환경에서 탄 내·외부로

부터 발생하는 EMI(electro magnetic interference)

와 운용자의 취 시 발생하는 정 기 는 낙하

충격 표류 압 등에 의해 유도탄이 우발 으

로 화되어 발사되면 큰 재앙이 래되기 때문

에 군사 규격을 통하여 추진기 에 반드시 화

안 장치를 용하도록 규정하고 있다[1]. 한

화안 장치는 정상 인 발사조건에서 신속하고

안 하게 추진기 을 반드시 화시키는 역할을

수행해야 한다. 따라서 화안 장치가 정상 으

로 동작하지 않을 경우 임무 실패로 이어지기 때

문에 높은 신뢰도가 요구된다.

부분의 화안 장치는 원샷 디바이스(one-

shot device)이다. 즉 한번 동작하면 재사용이 불

가능하다. 일부 부품 단 에서는 부분 으로 반

복 검을 수행하여 신뢰성을 확인할 수 있지만

최종 조립된 화안 장치는 일회성 화약을 포함

하고 있기에 단회 으로만 사용 가능하다.

기존에는 이러한 원샷 디바이스의 신뢰도는

부분 시험 결과를 활용한 통계 추정 방법으로

계산하 다. 첫 번째는 이항분포를 가정하고 시

험한 횟수를 근거로 신뢰도를 추정하는 방법이

다. 이 방법은 시험 발수를 기 으로 산출할 수

있는데 항공우주 분야에서 요구되는 신뢰도인

0.995 이상(신뢰수 95%)[2]을 만족하기 해서

는 약 600발의 시험에서 한 발의 실패(Fail)도 발

생되지 말아야 한다. 화안 장치의 경우 단일

무기체계 개발 시 개발 기간 동안 600발 이상의

시험을 하는 것은 많은 비용과 시간이 요구되기

에 실 으로 불가능하지만 오랜 기간 동안 여

러 무기체계에 용하면서 그 시험 횟수를

하여 신뢰도를 제시할 수는 있다.

두 번째 방법으로는 50% 작동 확률을 갖는 반

폭 근처에서 입력값, 는 설계값 등을 조 씩

변화시켜서 동작 여부를 모니터링 한 후에 이 결

과를 활용하여 정규분포를 가정한 작동 확률 분

포를 구한다. 이후 분포로부터 설계된 값 는

정상 입력조건에서의 신뢰도를 추정한다. 표

인 방법으로는 Bructon Test, Probit Method,

Nayer Test 등이 있다. 이 방법은 일종의 모집

단에서 표본을 추출하고 표본에 한 실험 결과

를 바탕으로 신뢰도를 추정하는 방법 비교

은 시료수를 이용하여 모집단의 신뢰도와 신뢰

구간을 추정할 수 있는데 문제는 매번 신뢰도 시

험을 할 때마다 조 씩 다른 결과가 나온다는

이다. 이는 시료의 수가 기 때문에 발생하는

문제로 이를 해결하기 해서는 많은 수의 반복

시험이 필요하므로 결국 많은 수의 시료가 필요

하게 된다.

그러나 최근의 유도무기 체계 개발 로세스에

의하면 개발 기부터 각 부품의 신뢰도 계산 결

과를 요구하고 있기에 화안 장치와 같은 원샷

디바이스는 신뢰도 계산을 한 새로운 방법론이

필요하다.

이러한 필요에 부합하여 최근에 이로테크닉

장치인 핀풀러의 신뢰도를 간단한 성능모델을 기

반으로 제시한 사례가 있다[3]. 이 경우에 각 부

품의 설계 변수 변량을 기 으로 성능 특성 값의

분포를 계산하고 응력-강도(Stress-Strength) 모

델을 기반으로 신뢰도를 계산하 다.

자식 화안 장치의 경우는 복잡한 자회

로와 고 압 기폭 격벽착화기가 직렬로 연

결된 구조를 가지고 있기에 간단한 단일 성능 모

델을 만들기 어렵다. 따라서 본 연구에서는 주요

부품별로 성능 모델을 제시하고 각 부품 별로 신

뢰도를 계산한 후에 화안 장치 체의 신뢰도

를 계산하는 방법을 시도해 보았다. 신뢰도 계산

을 하여 에서 언 한 응력-강도 모델의 개

념을 사용하 고 몬테칼로 시뮬 이션을 통한 반

복 계산을 수행하 다. 화회로와 같이 물리

인 성능 모델을 만들기 어려운 경우에는 회로 설

계상용 코드인 Pspice를 사용하 고 고 압 착화

기와 같이 성능 모델 계산 시간이 상 으로 긴

경우에는 간단한 메타 모델을 이용하여 반복 계

산을 수행하 다.

Ⅱ. 본 론

2.1 기식 화안 장치 구성

2.1.1 주요 구성품 기능

자식 화안 장치는 크게 화회로(ignition

circuit), 고 압 기폭 (low energy exploding foil

initiator, LEEFI), 격벽착화기(through bulkhead

initiator, TBI) 등으로 구성되어 있으며 개념도는

Fig. 1과 같다.

자식 화안 장치는 장 신호와 기폭 신호

가 순차 으로 인가되는 경우에만 작동하도록 설

계되었다. 장 신호가 인가되면 내장된 화회

로에 고 압이 충 되고, 기폭 신호가 인가되면

기폭 회로에서 1,200V 이상의 고 압이 출력되어

고 압 기폭 (LEEFI)이 작동하게 된다. 이 때,
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Fig. 1. Electronic Arm Fire Device

기폭 회로에서 출력된 압의 인가시간이 수십 μ

sec인 경우 고 압 기폭 의 포일이 폭발하지 않

고 용융되어 내장된 화약이 기폭하지 않기도 한

다. 따라서 충 된 고 압을 빠른 시간에 고 압

기폭 으로 달하는 스 칭 회로가 소요된다.

격벽착화기는 여폭약(donor 화약)의 기폭 시

발생하는 충격 를 이용하여 격벽으로 분리되어

있는 수폭약(acceptor 화약)을 화시켜 에 지

를 얻는 착화기이다. 일반 으로 화 에 지를

공 하기 해 수폭약 다음 단에 화약 결합체를

둔다. 동작 후에도 속 격벽은 형상을 유지하고

있으므로 장시간 연소되는 추진기 에 주로 용

된다.

2.1.2 작동 원리

화안 장치의 작동 개념도는 Fig. 2와 같다.

장 신호가 인가되면 고 압 콘덴서(capacitor)

에 압이 충 된다. 충 되는데 걸리는 시간은

수백 msec가 된다. 고 압 콘덴서에 충 이 완

료된 이후 화신호를 인가하면 고 압 콘덴서에

Fig. 2. Operating Process of EAFD

충 된 류를 모두 고 압 기폭 에 흘려보낸

다. 매우 짧은 시간에 1,200V 이상의 고 압이

인가되면 고 압 기폭 내에 있는 포일이 라

즈마화 되어 내장된 화약을 기폭시킨다. 이 때

발생되는 충격 가 격벽을 지나 수폭약으로 달

되고, 수폭약은 연결된 화약결합체를 동작시켜

고온․고압의 가스를 발생시킨다. 이 가스가

화기를 착화시키면 추진기 이 화되어 추진력

을 얻게 된다.

2.2 신뢰도 측 차

본 연구에서는 화안 장치와 이를 구성하는

서 시스템이나 부품 단 의 개별 규격 비 응

답 (성능)의 순응도를 신뢰도로서 정의하 다.

2.2.1 시스템 분석

화안 장치의 신뢰도 측을 해 가장 먼

시스템 분석을 통하여 각 부품의 설계 인자

응답 특성 등을 분석․정의하 다.

Figure 3은 주요 부품 하나인 고 압 기폭

의 시스템 분석 선별된 변수들을 로 나타내

었다. 고 압 착화기는 릿지 박막(bridge foil),

비행편(flyer plate) 그리고 화약(explosive pellet)

이 주요 구성품이며, 화 회로로부터 인가된

화 류에 의하여 릿지 박막이 기화되면서 발

생하는 고온, 고압의 라즈마에 의해 비행편이

화약을 타격하여 기폭된다. 주요 설계 인자

응답 특성은 화약을 타격하는 ‘비행편 속도’와 이

를 주요 변수로 하는 ‘착화 임계조건’ 등이다.

2.2.2 응답 모델 수립 (성능 모델링)

시스템 분석이 완료되면 신뢰도 측을 해

각 부품의 응답 모델을 설정하여 출력 특성 해석

을 수행한다.

일반 으로 응답 모델이란 설계 인자와 외란

인자의 함수로서 표 되는 시스템의 성능 는

Fig. 3. Design/Output Parameters of LEEFI
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Fig. 4. Progress of Meta-Model Development

용 특성으로 Fig. 4와 같이 수학 는 물리

으로 응답 모델을 설정하여 성능 해석을 수행

한다.

응답 모델은 해석이나 계산이 간단한 경우 해

당모델을 한계 상태 방정식(limit state function)

으로 바로 용하여 신뢰도를 측할 수 있다.

그러나 FEM(finite element method)과 같은 복

잡한 해석이 필요한 경우 반응표면모델과 같은

meta-model을 이용하여 한계상태방정식을 근사

한다.

응답 모델이 생성되면 모델의 정확도를 평가하

여야 한다. 이를 해서는 상 평균오차(root-

mean-square error)를 계산하여 평가하는 방법,

다 측정계수(coefficient of multiple determina-

tion,  )를 통해 정확도를 평가하는 방법, 평균

측오차(prediction error sum of squares,

PRESS)를 통해 정확도를 측정하는 방법 등이

있다. 본 연구에서는 다 측정계수를 통해 모델

의 신뢰도를 평가하고자 한다.  는 식 (1)과 같

이 계산할 수 있다.

  


  



 



  



  


(1)

의 식에서 는 샘 데이터의 평균값을 나타

낸다. 응답 모델이 정확할수록  은 1에 수렴하

며, 본 연구에서는   값이 0.95이상을 만족하면

모델의 정확도가 만족되는 것으로 평가한다.

2.2.3 신뢰도 측 수행

한계상태방정식이 정의되면 이를 기반으로 신

뢰도 측을 수행한다. 각 부품의 성능 특성의

응답 를 규격 하한 는 상한과 비교하여 이

를 만족하는 경우 설계 인자 set 는 ‘성공

(Success)’으로 간주한다.

설계 인자 set 에 포함되는 설계 인자는 각각

의 확률분포를 가지므로 설계 인자의 수에 해당

하는 자유도의 가상공간에서 한계상태표면(Limit

State Surface)과 비교하여 수치해석을 통한 순

응도 확률 값으로 신뢰도를 측한다. 이 때, 신

뢰도는 몬테칼로 시뮬 이션 기법을 용하여 추

정한다.

한, 몬테칼로 시뮬 이션에서 신뢰도는 시뮬

이션 횟수에 따른 실패 확률을 산술 으로 계

산하여 구할 수 있는데 이 때 신뢰구간은 식 (2)

와 같이 Wald의 방법을 이용하여 결정한다. 여

기서 는 Z-score이고 는 요구되는

신뢰 수 을 의미한다.

       (2)

2.3 화안 장치의 신뢰도 측

2.3.1 화회로

화회로는 고 압 발생을 한 소형 DC-

DC Converter와 고 압을 충 할 수 있는 화

콘덴서 등을 포함하고 있다. 각 부품 별 설계 인

자 응답 특성은 Fig. 5와 같으며 화 회로

후단의 고 압 기폭 에 인가되는 화 류의

‘펄스 폭(Pulse width)’, ‘펄스 류량(Amplitude)’,

‘지연 시간(Delay time)’ 등이 주요 응답 특성이

다.

Fig. 5. Design / Output Parameter of Circuit



第 46 卷 第 5 號, 2018. 5. 민감도 해석을 용한 자식 화안 장치의 신뢰도 추정 397

Fig. 6. Variation of Output due to Regulator

화 회로의 신뢰도 측을 해 가장 먼

Pspice software를 이용하여 체 회로도를 모델

링하 다. 체 회로도는 크게 회로부, 기폭 트리

거부, 기폭 작동부, 충 압 검부로 구성된다.

체회로는 총 2개의 압원, 37개의 수동소자,

14개의 능동소자를 포함하며, 압원은 DC 압

원과 펄스 압원으로 나뉘어 있다. 장 신호로

서 DC 압원을 사용하 으며, 화 신호는 펄

스 압원으로 구 했다.

신뢰도 측에 앞서, 체 회로 내 민감한 수

동소자를 찾아보기 하여 체 회로를 구성하는

33개의 수동소자 값을 변화시키며 민감도 해석을

수행하 다. 이를 해 커패시터는 기존 소자 값

의 ±10%, 항은 기존 소자 값의 ±0.5%를 변화

시키며 출력 형의 변화를 시뮬 이션 하 다.

시뮬 이션 수행 결과 귤 이터 항과 력

커패시터의 소자 값이 증가할수록 피크 류 값

펄스폭이 증가하는 것을 확인하 으며, 그 변

화 폭이 가장 큰 것을 확인하 다. Fig. 6은 귤

이터 항 변량에 따른 결과만을 제시하 다.

이와 같은 민감도 해석 결과를 토 로 회로의

신뢰도 측을 수행하 다. 신뢰도 측을 해

몬테칼로 시뮬 이션 기법을 용하여 100,000번

의 반복계산을 수행하 다.

펄스 최 값과 펄스 폭 값을 통해 Fig. 7과 같

은 결과를 확인할 수 있으며, 이 때 신뢰도 값은

0.99997로 항공우주분야에서 요구하는 신뢰도

0.999보다 큰 것을 확인하 다.

2.3.2 고 압 기폭 (LEEFI)

고 압 기폭 은 앞 장에서 소개한 Fig. 3과

같이 시스템 분석을 수행한다. 화약을 타격하는

‘비행편 속도’와 이를 주요 변수로 하는 ‘착화 임

계조건’ 등이 주요 응답 특성이다.

시스템 분석 후에 고 압 기폭 의 성능 모델

(a) Histogram of Pulse Peak Value

(b) Histogram of Pulse Width Value

Fig. 7. Monte-Carlo Simulation Result
(dotted value line is the criterion)

링을 수행하 다. 김경진 등은 EFI형 착화장치에

해서 주울 발열이 집 되는 박막 릿지 열

거동에 해 열손실, 다차원 효과를 무시하

으며, 릿지 기화 이후 선형 속도분포 가정에

따른 릿지 팽창과 비행편의 운동에 지 등을

고려하여 착화장치를 모델링하 다[4]. 릿지 박

막의 에 지 보존 방정식은 식 (3)과 같다.






 

 

 


(3)

식 (3)에서 는 릿지 도, 는 내부에 지,

는 릿지 질량, 는 비행편 질량, 는 비

행편의 속도 등을 의미한다. 여기서 비행편의 운

동은 릿지의 팽창 압력을 고려하여 식 (4)와

같이 근사하여 계산할 수 있다.




 , 


 

(4)

식 (4)에서 는 시간에 따른 비행편의 치를

의미한다. 릿지의 도는 배럴을 따라 1차원

으로 팽창하게 되는데 질량보존법칙 기 고

체상의 도(), 기 두께()를 고려하여 식

(5)와 같이 계산한다.







(5)
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Fig. 8. EFI Design in L. Nappert’s Study[5]

한편, 식 (3)에서 와 는 속성 릿지의

류 도와 기 도도를 나타내는데 이는 식

(6)과 같은 RLC 회로식을 이용하여 계산할 수

있다.




  

 




  (6)

식 (6)에서 는 기폭회로의 기 항, 는 시

간에 따라 변하는 릿지의 물성을 고려하여 구

하여야 하는 릿지의 항, 와 은 기폭회로

내의 커패시턴스 (capacitance)와 인덕턴스 (indu

ctance)를 의미한다.

한, L. Nappert는 비행편 타격에 의하여 화

약에 인가되는 압력 펄스의 크기 를 운동량

보존 식을 통하여 식 (7)과 같이 표 하 다[5].

      (7)

식 (7)에서 는 화약의 기 도이며, 와

는 각각 충격속도와 입자속도, 는 화약의

기 음속, 는 실험으로 결정되는 변수를 의미

한다. 식 (7)과 유사한 형태로 비행편의 압력 펄

스 는 식 (8)과 같이 표 된다.[6], [8]

  

    
(8)

비행편이 화약을 타격하는 인터페이스에서는

비행편과 화약에 인가되는 압력과 입자 속도가

연속 이므로 식 (7)과 (8)로부터 아래 식의

계가 성립한다.

 

    
(9)

Constants Values

 0.93E-5 cm/s

 1.64

 2.2E-5 cm/s

 1.45

(HNS-Ⅳ) 1.6 g/cc

Table 1. LEEFI Constant Values

이에 따라, 최종 으로 비행편이 화약을 타격하

는 압력 펄스의 유지 시간 는 비행편의 두께

을 포함하는 식 (10)으로 정의되며, 리 사용

되고 있는 착화 임계조건 식 (11)을 활용하여

화 성공 여부를 단할 수 있다.

 


  


(10)


  ≥  (11)

식 (10), (11)에 Table 1의 값들을 활용하여 정

리하면 식 (12) 같이 한계상태방정식이 정의된다.


  ≥    (12)

변수 화 류와 비행편 속도의 경우 해석

이 복잡하고 많은 시간이 소요되기 때문에 민감

도 해석을 용하여 향을 크게 미치는 변수를

선별한 후 반응표면을 이용하여 성능 모델을 근

사하 다.

Figure 9는 민감도 분석 결과를 나타내며 민감

도가 큰 4개의 변수( 압(Voltage), 비행편 길이

(Flyer length), 비행편 폭(Flyer width), 비행편

두께(Flyer thick))를 이용하여 반응표면을 구축

하 다. 반응표면 구축 시 2차 다항식으로 근사

하 다[7].


 

 



 


 

 (13)

-8 -6 -4 -2 0 2 4

Voltage

Foil Length

Foil Width

Foil Thick

Flyer Length

Flyer Width

Flyer Thick

Flyer Density

HNS-IV Density

Sensitivity

Fig. 9. Result of Sensitivity Analysis
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Fig. 10. Histogram of Initial Criterion Value

Fig. 11. Design & Output Parameter of TBI

반응표면을 구축하고, 몬테칼로 시뮬 이션 기

법을 용하여 고 압 착화기의 신뢰도 측을

수행하 다. 각각의 입력변수는 정규분포로 가정

하 으며, 100,000의 반복 계산을 통해 신뢰도를

측하 다. 신뢰도 측 시 Fig. 10과 같은 결과

를 얻을 수 있으며, 이 때, 신뢰도 값은 0.99993

으로 항공우주분야에서 요구하는 0.999 이상의

신뢰도를 나타낸다.

2.3.3 격벽착화기 (TBI)

격벽착화기는 격벽을 심으로 충격 를 발생

시키는 여폭약과 격벽을 통해 달된 충격 를

흡수하여 기폭되는 수폭약, 그리고 수폭약으로부

터 화 열을 받아 연소되면서 추진기 을 화

시키는 화부가 주요 구성품이다. 각 부품 별

설계 인자 응답 특성은 Fig. 11과 같으며 격

벽의 수폭약 면에서 측정되는 ‘자유표면속도(Free

Surface Velocity)’와 화화약 연소 시 발생하는

‘압력(Maximum Pressure)’, ‘비열(Specific Heat)’,

‘연소시간(Combustion Time)’ 등이 주요 응답 특

성이다.

격벽착화기도 앞선 고 압 착화기와 같이 몇몇

연구자들에 의한 성능 모델식이 알려져 있다.

표 으로 장승교 등은 격벽을 통해 달되는 충

격 에 한 연구를 통해 격벽의 두께 x에 따른

충격압력 를 실험식 (14)로 표 하고 작동신뢰

도를 측하 다[9].

  


  


 (14)

식 (14)에서 는 격벽의 도, C와 S는

Hugoniot 상수이며, 는 연구에 활용된 VISAR

간섭계로 측정한 수폭약 면에서의 자유표면속도

를 나타낸다[10,11].

식 (14)에서 J.A Sanchidrian에 따르면 충격압

력과 두께의 계는 식 (15)와 같은 형태로 표

될 수 있으며, 이를 활용하여 자유표면속도를 격

벽 두께의 함수로써 식 (16)과 같이 정의할 수

있다[12,13].

  ×exp× (15)

  exp ×  (16)

본 연구 상 격벽착화기 시스템의 격벽 두께에

따른 자유표면속도 측정 결과는 Fig. 12와 같으

며, 측정값을 이용하면 식 (16)을 식 (17)과 같이

표 할 수 있다.

  ×exp× (17)

식 (17)을 통해 자유표면속도가 결정되면 식

(18)의 성능 모델링에 입하여 신뢰도를 측한

다.

  


  


 ≥  (18)

Fig. 12. Free-Surface Velocity following

Thickness[13]
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Fig. 13. Histogram of Pressure (dotted

line are functional criterion)

Fig. 14. EAFD System Topology

입력변수와 한계상태방정식이 정의되면 앞선

두 부품과 동일하게 몬테칼로 시뮬 이션을 용

하여 신뢰도 측을 수행한다. 각각의 입력변수

는 정규분포로 가정하고, 100,000번의 반복 계산

을 수행하여 Fig. 13과 같은 결과를 얻을 수 있

다. 이 때 신뢰도는 0.99991로 앞선 두 부품과 동

일하게 0.999 이상의 신뢰도를 만족하는 것을 확

인할 수 있다.

2.3.4 자식 화안 장치 신뢰도 측

각 부품별 신뢰도 측이 완료되면 자식

화안 장치 체의 신뢰도 측을 수행할 수 있

다. 본 연구에서 상으로 하는 화안 장치는

Fig. 14와 같이 2 병렬구조로 설계되어 있다.

따라서 화안 장치의 설계신뢰도는 식 (19)와

같이 정의할 수 있다.

 ××

× ×  (19)

식 (19)에 앞서 계산된 결과 값을 입하여

화안 장치의 신뢰도를 계산하면 0.99999로 0.999

이상의 신뢰도를 나타내는 것을 확인할 수 있다.

Ⅲ. 결 론

자식 화안 장치는 유도탄용 추진기 의

우발 화를 방지하고 안 하게 화시키기 해

사용하는 장치로 추진기 이 정상 인 발사조건

에서 안 하고 신속하게 발사될 수 있도록 하는

장치이다. 본 연구에서는 화안 장치에 해서

부품 단 시스템 단 의 신뢰도 측을 수행

하 다.

이를 해 화안 장치를 크게 3가지 부품

( 화회로, 고 압 기폭 , 격벽착화기)으로 분류

하여 시스템 분석을 수행하 다. 각 부품에 해

설계 변수를 정의하고 응답 특성을 선정하 으

며, 각 설계 변수에 해서 민감도 분석을 수행

하여 주요 인자를 선별하 다. 선별된 변수를 기

반으로 부품의 성능 모델링을 수행하 고, 성능

모델의 해석이 복잡한 경우 반응표면모델 등의

수학 모델을 이용하여 한계상태방정식을 정의

하 다. 마지막으로, 정의된 한계상태방정식과 몬

테칼로 시뮬 이션을 사용하여 각 부품의 신뢰도

를 측하 다. 이 때, 100,000회 반복계산을 수

행하 다.

부품별 신뢰도 측을 수행한 결과 화회로의

신뢰도가 0.99997, 고 압 기폭 이 0.99993, 격벽

착화기가 0.99991인 것을 확인하 다.

한, 자식 화안 장치 체 시스템의 설

계 신뢰도를 식 (19)를 이용하여 측하 으며,

이 때 신뢰도는 약 0.99999로 일반 항공우주분야

에서 요구하는 신뢰도인 0.999를 만족하는 것을

확인하 다.

향후 연구에서는 사용된 근사모델 는 성능

모델링의 정확도를 확인하고, 실험을 통해 성능

모델의 보정․교정을 수행하여 측된 신뢰도의

보증(Verification) 검증(Validation) 과정을 수

행할 정이다.
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