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            초록
          
        

        
          Numerical analysis models cannot perfectly replicate the physical characteristics of actual aircraft structures; therefore, their predictive capability must be demonstrated through experimental correlation. This study focuses on the validation of dynamic characteristic finite element models for key aircraft components. A specimen was suspended using bungee cords to perform ground vibration tests under simulated free-free boundary conditions. The impact positions were pre-selected through preliminary investigation, and the structural response was measured using accelerometers to ensure that effective key modes were captured. The measured signals were processed using frequency response analysis to extract the dominant natural frequencies and corresponding mode shapes. For reference, eigenvalue analysis was performed using a dynamic characteristic finite element model with the same geometry. The correlation between the experimental data and numerical predictions was evaluated based on the consistency between the frequency values and mode shapes. The results indicated that the main modes identified from the test and analysis were consistent with each other, confirming the reliability of the dynamic characteristic finite element model for dynamic response prediction. These findings are expected to provide a baseline for improving the dynamic characteristic finite element model in future studies.

        

      

      
        Keywords: 
Bungee Cord, Coherence, Dynamic Characteristic Finite Element Model, Ground Vibration Test, Test Model
키워드: 번지코드, 기여도, 동특성 유한요소 모델, 지상진동시험, 시험모델

      

    

    

  
    
      1. 서 론
      지상진동시험(ground vibration test)은 대상 시험체에 대해 자유경계 조건을 모사하여 고유모드와 고유주파수와 같은 동특성을 시험적으로 구하는 방법으로서, 해당 시험 결과는 구조물의 동적 거동을 예측하기 위한 해석 모델의 신뢰성을 검증하는 중요한 기준 데이터로 활용된다. 또한, 실제 항공기 개발 과정에서는 플러터 해석과 같은 공력탄성 문제의 안정성 평가를 위해 고신뢰도의 동특성 유한요소 모델이 요구되므로, 지상진동시험을 통한 실험 및 해석 간의 상관성 확보는 필수적인 절차이다. 그러나, 해석 모델은 구조물의 실제 형상, 재료 비균질성, 체결부 접촉특성, 비구조 질량 등의 복합적인 물리적 특성을 완벽하게 반영하기 어렵다. 이로 인해, 수치해석으로 획득한 고유주파수 및 모드형상은 실제 시험 결과와 일정 수준의 차이를 보이며, 특히, 항공기 외부장착물과 같은 구성품은 체결 조건 및 질량 분포의 영향이 크게 작용하여 해석 모델의 오차가 발생하기 쉬운 특성을 가진다. 이러한 이유로, 항공기 지상진동시험 결과를 활용하여 해석 모델의 신뢰성을 향상시키는 연구가 수행되어 왔다. 관련 연구를 살펴보면, Yoo et al.은 지상진동시험 데이터를 기반으로 유한요소 모델 업데이트 기법을 제시하였으며(1), Byun et al.은 KF-16 항공기에 대한 지상진동시험과 이를 활용한 플러터 해석을 수행한 바 있다(2,3). Belardo et al.은 지상진동시험 데이터를 기반으로 유한요소 모델을 검증하고, 이를 플러터 해석에 적용하는 실험과 수치 상관관계를 분석하였다(4). Kim et al.은 한국형 기동헬기 지상진동시험을 수행하였고(5), Lim et al.은 지상진동시험으로 획득한 동특성 데이터를 활용하여 항공기와 외부장착물에 대한 적합성을 검증하였다(6). 최근, Yun et al.은 지상진동시험 장비를 활용하여 지상에서 플러터를 모사하는 실험 기법을 개발하였고(7), Kim과 Cho et al.은 항공기용 외부연료탱크와 연료파일런과 같은 구성품 단위에서의 지상진동시험 및 동특성 유한요소 모델의 신뢰성을 분석하였다(8,9). 더 나아가, 지상진동시험에서 얻은 실험 모드 파라미터를 플러터 해석에 직접 적용하는 연구(10), eVTOL 구조에 대한 지상진동시험 데이터 기반 eVTOL 플러터 및 안정성 평가 연구 등으로 확장되고 있다(11).

      이 연구에서는 항공기의 주요 구성품 중 하나인 외부연료탱크(external fuel tank)에 대한 동특성 유한요소 모델의 신뢰성 검증을 위해서, 지상진동시험과 수치해석을 통해 대상 시험체의 주요모드에 대한 고유주파수와 모드형상을 파악하고, 두 결과 간의 상관관계를 기반으로 동특성 유한요소 모델에 대한 신뢰성을 평가하였다. 참고로, 이 논문에서는 다루는 시험체는 선행 연구에서 사용된 시험체와 유사하나, 형상 및 제원 측면에서 차이가 있다(8).

      신뢰성 있는 지상진동시험 결과를 확보하기 위해 시험체의 탄성 모드가 강체 모드와 간섭하지 않도록 시험체를 번지코드(bungee cord)로 매달아서 자유경계를 모사하였다. 그리고, 사전 점검시험을 통해서 시험체의 고유모드가 효과적으로 가진될 수 있는 지점을 선정한 후, 해당 지점을 임팩트 해머로 가진하여 가속도 데이터를 획득하였다. 다음으로, 획득한 가속도 데이터에 대해 주파수응답해석(frequency response analysis)을 수행하여 시험체 주요모드에 대한 주파수와 모드형상을 파악하였다. 또한, 시험체와 동일 형상의 동특성 유한요소 모델을 구축하여 고유치 해석을 수행하고, 시험 결과와의 정량적 비교를 통해 모델의 예측 정확도를 검토하였다. 아울러, 시험과 해석 결과 간에 발생한 주파수 오차의 원인을 질량 분포 및 체결부 모델링 측면에서 분석하고, 해당 오차의 발생 원인을 고찰함으로써 동특성 유한요소 모델에 대한 신뢰성을 확인하였다.

    

    

  
    
      2. 시험설치 및 수행
      
        2.1 시험 설치
        Fig. 1은 번지코드를 이용한 시험체 설치 개념을 나타내며, Fig. 2는 시험체, 가속도계(accelerometer), 데이터획득장치(data acquisition system), 시험 모니터링 장치 그리고 데이터 분석 프로그램으로 구성된 전체 시험 시스템의 상호 연결 관계를 보여준다.

        
          
          

          Fig. 1 
				
          

          
            Test setup configuration of test specimen
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 2 
				
          

          
            Connection between test specimen, DAQ and data monitoring system
          
          

          

        

        Fig. 1에 나타낸 바와 같이 지상진동시험의 설치 기준을 충족하기 위해 시험체에 대해 자유경계 조건을 모사하도록 구성하였다. 이를 위해 시험체를 지지하는 번지코드는 적절한 강성을 갖는 사양으로 선정하여 시험체의 강체모드 주파수가 시험체 자체의 최저 고유주파수의 절반 이하가 되도록 설정하였다(12). 이러한 조건은 시험체의 동특성에 미치는 지지계의 영향을 최소화하기 위함이다. 참고로, Fig. 3은 해당 요구조건을 고려하여 선정한 직경 20 mm 번지코드와 물성 선도를 나타내며, Fig. 4는 지상진동시험에 사용된 데이터획득장치, 가속도계, 분석프로그램, 임팩트해머 등의 주요 장비를 보여준다(13).

        
          
          

          Fig. 3 
				
          

          
            Bungee cord and material property curve
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 4 
				
          

          
            Test equipment of ground vibration test
          
          

          

        

        가속도계는 Fig. 5와 같이 시험체 전방과 후방에 각각 1개, 측면에 5개, 하부에 5개를 배치하여 총 12개를 설치하였다. 시험에 앞서 수행된 고유치 해석을 통해 1차와 2차 모드는 각각 피치(pitch) 및 요(yaw) 거동이 지배적인 굽힘 모드임을 확인하였다. 또한, 해당 모드에서는 y 방향과 z 방향 가속도 응답이 지배적인 것으로 파악되었다. 따라서, 가속도계 채널마다 y방향과 z방향 두 개 성분을 반영한 총 24개 채널의 가속도 데이터를 획득하여 분석에 사용하였다.

        
          
          

          Fig. 5 
				
          

          
            Accelerometer installation locations, side view
          
          

          

        

        시험을 수행하는 동안 시험체의 모드형상을 확인하기 위해 가속도계 설치 위치를 기반으로 시험모델(test model)을 구성하였다. Fig. 6은 시험에 사용된 시험모델을 나타낸다. Fig. 6(a)는 측면 가속도계 배치를 반영한 모델이고, Fig. 6(b)는 하부 가속도계 위치를 반영한 모델이다. 이러한 시험모델을 활용하여 지상진동시험을 통해 획득한 주파수 응답으로부터 각 모드에 대응하는 고유모드 형상을 확인할 수 있다.

        
          
          

          Fig. 6 
				
          

          
            Test model for mode check
          
          

          

        

      

      
        2.2 시험수행 및 결과
        시험설치 후에는 사전 점검을 통해 다양한 위치에서 임팩트 가진을 수행하고 응답 특성을 비교함으로써 시험체의 주요 모드가 효과적으로 가진될 수 있는 위치를 선정하였다. 그 결과, Fig. 7에 나타낸 바와 같이 시험체 후방프레임 측면이 주요 모드를 충분히 자극할 수 있는 최적의 가진 위치로 판단되었으며, 이 시험에서는 해당 위치를 임팩트 해머로 타격하여 가속도 응답 데이터를 획득하였다.

        
          
          

          Fig. 7 
				
          

          
            Impact location of the test specimen
          
          

          

        

        Fig. 8은 지상진동시험을 통해 획득한 가속도 데이터에 대해 주파수 응답해석을 수행한 결과를 나타낸다. Fig. 8(a)의 결과 그래프에서 약 91.2 Hz와 97.0 Hz 부근에서 뚜렷한 피크를 확인할 수 있으며, 이는 각각 1차 및 2차 고유주파수에 해당한다. Fig. 8(b)는 위상 응답을 나타내며, 각 고유주파수 부근에서 공진에 따른 위상 변화가 뚜렷하게 나타난다. 또한, Fig. 8(c)는 각 가속도계 채널에 대한 기여도(coherence) 값을 나타낸 것으로, 입력 가진력과 응답 신호 간의 상관성을 평가하는 지표로 활용된다.

        
          
          

          Fig. 8 
				
          

          
            Analysis results of test data
          
          

          

        

        Table 1은 시험체의 하부에 설치된 가속도계로부터 획득한 데이터의 기여도 분석 결과이다. 해당 결과로부터 1차 고유주파수에서는 모든 측정 채널에서 기여도 값이 1.0에 근접하게 나타나 임팩트 해머에 의한 가진 에너지가 구조물에 충분히 전달되었고, 측정된 응답신호의 외란(noise) 영향도 극히 적은 것으로 확인되었다. 이는 가진력과 응답 간의 선형성이 우수하며, 신뢰성 높은 데이터가 확보되었음을 의미한다. 2차 고유주파수의 경우 일부 채널(6번 가속도계 z방향)에서 약 0.9 수준의 기여도 값이 나타났으나, 시험체의 구조적 배치 특성상 가진 에너지가 전달되는 과정에서 미세한 손실이나 감쇠가 반영된 결과로 판단된다. 그러나, 대부분의 채널에서 1.0에 가까운 높은 기여도와 일관된 주파수 응답 특성이 확인되었다. 이는 가진 에너지가 구조물 전반에 효과적으로 전달되었음을 의미하며, 이 시험 데이터가 모델 검증에 필요한 타당성을 충분히 확보하고 있음을 보여준다. 또한, 주파수 응답 특성, 위상 응답, 그리고 기여도 분석 결과를 종합할 때, 이 시험 데이터는 주요 모드 식별에 필요한 신뢰성을 충분히 확보한 것으로 판단된다. 따라서 시험체의 1차 및 2차 고유주파수는 각각 91.2 Hz와 97.0 Hz로 결정하였다.

        
          Table 1 
				
          

          
            Analysis of coherence, data of lower accelerometers
          
          

        

        
          
            
              	Sensor
No. & Dir.
              	Coherence value
            

            
              	1st mode
              	2nd mode
            

          
          
            	1
            	
              y
            
            	1.0
            	1.0
          

          
            	
              z
            
          

          
            	2
            	
              y
            
            	1.0
            	1.0
          

          
            	
              z
            
          

          
            	3
            	
              y
            
            	1.0
            	1.0
          

          
            	
              z
            
          

          
            	4
            	
              y
            
            	1.0
            	1.0
          

          
            	
              z
            
          

          
            	5
            	
              y
            
            	1.0
            	1.0
          

          
            	
              z
            
          

          
            	6
            	
              y
            
            	1.0
            	1.0
          

          
            	
              z
            
            	0.9
          

          
            	7
            	
              y
            
            	1.0
            	1.0
          

          
            	
              z
            
          

        

        

      

    

    

  
    
      3. 수치해석 비교
      Fig. 9는 고유모드 해석에 사용된 시험체의 동특성 유한요소 모델이다. 해당 해석 모델은 60 463개의 절점과 33 722개의 요소로 구성되어 있다. 시험체의 본체는 주요 하중 전달 경로를 고려하여 빔(beam), 쉘(shell), 그리고 솔리드(solid) 요소를 조합하여 모델링하였으며, 파일런과 체결되는 시험체 상부 러그(lug) 부위는 실제 체결조건을 고려하여 MPC(multi-point constraint)를 이용해 연결 조건을 구현하였다. 수치해석에 적용한 물성 정보는 Table 2와 같다.

      
        
        

        Fig. 9 
				
        

        
          Numerical analysis model
        
        

        

      

      
        Table 2 
				
        

        
          Material properties
        
        

      

      
        
          
            	Material
            	Elastic modulus
[GPa] 
            	Density
[kg/m3]
          

        
        
          	Al7050
          	71.0
          	2820
        

        
          	Al6061
          	68.2
          	2710
        

      

      

      지상진동시험은 자유 경계조건을 모사한 상태에서 수행되므로, 시험 결과와의 직접적인 비교를 위해 수치해석에서도 동일하게 자유 경계조건을 적용하여 고유치 해석을 수행하였다. 이를 통해 경계조건에 따른 영향을 최소화한 상태에서 구조물 고유의 동특성을 비교할 수 있도록 하였다. 그 결과, 시험체의 1차와 2차 고유주파수는 각각 92.6 Hz와 101.9 Hz로 계산되었다.

      Table 3은 수치해석과 시험모델을 통해 획득한 고유모드 형상을 비교한 결과를 나타낸다. 1차와 2차 모드는 모두 굽힘 지배모드로 나타났으며, 시험체의 기준 좌표축을 고려할 때 각각 피치 모드(pitch mode)와 요 모드(yaw mode)로 구분된다. 해석값과 시험치를 비교한 결과, 두 모드 모두에서 변형 형상의 전반적인 경향이 잘 일치하는 것으로 확인되었다. 이러한 모드 특성은 지상진동시험을 통해 식별된 주요 모드와 동일한 형태를 보이며, 해석 모델이 구조물의 주요 동적 거동을 적절히 재현하고 있음을 확인할 수 있다.

      
        Table 3 
				
        

        
          Comparison of 1st and 2nd mode shapes
        
        

      

      
        
          
            	Mode No.
            	Mode shape
          

        
        
          	1st mode 
          	Analysis
          	
            
          
        

        
          	Test
          	
            
          
        

        
          	2nd mode
          	Analysis
          	
            
          
        

        
          	Test
          	
            
          
        

      

      

      Table 4는 고유치 해석을 통해 계산된 고유주파수와 지상진동시험으로부터 획득한 고유주파수를 비교한 결과이다. 비교 결과, 수치해석 대비 주파수 오차는 5 % 이내로 나타났으며, 1차와 2차 고유주파수에 대해 각각 1.5 %와 4.8 %의 차이를 보였다. 이러한 오차는 해석모델의 이상화(idealization)와 실제 시험체 간의 물리적 차이에서 기인한 것으로 판단된다. 특히, 수치 모델링 과정에서 단순화된 체결류 및 비구조 요소들의 질량 누락, 그리고 가공 공차에 따른 실제 형상 대비 해석모델의 강성 차이가 주파수 오차의 주된 원인으로 분석된다. 하지만, 이러한 오차 요인에도 불구하고 시험과 해석 모델 간의 주파수 및 모드 형상 일치도는 항공기 구성품의 기본적인 동특성을 타당하게 모사할 수 있는 수준인 것으로 판단되며, 향후 시험체의 실제 중량 측정치를 기반으로 한 질량 업데이트와 조립부 강성을 고려한 해석 모델 개선을 통해 정확도를 더욱 향상시킬 수 있을 것으로 기대된다.

      
        Table 4 
				
        

        
          Comparison of the 1st and 2nd frequencies
        
        

      

      
        
          
            	Mode No.
            	Mode shape 
            	Analysis
[Hz]
            	Test 
[Hz]
            	Error
[%]
          

        
        
          	1
          	Bending & pitch 
          	92.6
          	91.2
          	1.5
        

        
          	2
          	Bending & yaw
          	101.9
          	97.0
          	4.8
        

      

      

      다만, 이 연구는 유효질량 참여도가 높은 저차 굽힘모드를 중심으로 해석모델의 정합성을 검증하였으므로, 향후 플러터(flutter)와 같은 정밀 공탄성 분석에 이 해석모델을 활용하기 위해서는 고주파수 대역의 비틀림(torsion) 모드에 대한 추가적인 검토가 필요하다. 또한, 실제 구조물의 감쇠 특성은 지지 조건 및 조립 상태에 따라 변동성이 크므로, 지상진동시험에서 도출된 모드별 감쇠특성을 해석 모델에 반영하여 해석 결과의 물리적 일치성을 제고하는 연구가 수반되어야 한다.

    

    

  
    
      4. 결 론
      이 연구에서는 항공기 외부연료탱크를 대상으로 지상진동시험과 고유치 해석을 수행하고, 두 결과 간의 비교를 통해 동특성 유한요소 모델의 신뢰성을 평가하였다.

      시험수행 전, 동특성 유한요소 모델을 기반으로 고유치 해석을 수행하여 시험체 주요모드의 고유주파수와 모드형상을 사전에 파악하였고, 지상진동시험에서는 번지코드를 이용하여 시험체의 자유경계 조건을 구현한 상태에서 임팩트 해머로 시험체를 가진하여 시험체의 응답특성 데이터를 획득하였다. 이후, 획득한 데이터에 대해 주파수 응답해석을 통해 시험체의 동특성을 식별한 결과, 1차 및 2차 고유주파수는 각각 91.2 Hz, 97.0 Hz로 도출되었으며, 각 모드는 모두 굽힘 지배모드로서 각각 피치 모드와 요 모드의 특성을 나타내는 것으로 확인되었다. 수치해석 결과와의 비교에서 고유주파수 오차는 각각 1.5 %와 4.8 %로 나타나 전체적으로 5 % 이내의 양호한 일치도를 보였으며, 모드형상 또한 시험 결과와 정성적으로 잘 일치함을 확인하였다. 이러한 결과는 이 연구에서 구축한 해석 모델이 해당 구조물의 주요 동특성을 적절히 예측할 수 있음을 의미한다. 따라서 이 연구를 통해 지상진동시험 기반의 시험–해석 비교가 항공기 구성품의 동특성 유한요소 모델 신뢰성 평가에 효과적으로 활용 가능하며, 항공기 외부장착물의 동특성 해석 및 공탄성 해석에도 활용 가능한 기초 자료가 될 수 있을 것으로 기대된다. 후속 연구로서 플러터 분석 등 고정밀 응답 예측을 위해 분석 범위를 고차 비틀림 모드까지 확장하고, 시험 기반의 모드 감쇠 데이터를 반영하여 해석 모델의 물리적 일치성과 예측 정밀도를 더욱 향상시켜 나아갈 예정이다.

    

    

  
    
      References
      
        
          	
          	
        

        
          	
            
              1. 
            
          
          	Yoo, H. J., Byun, K. H. and Park, K. Y., 1998, The Ground Vibration Test on an Aircraft and FE Model Update, Journal of KSNVE, Vol. 8, No. 4, pp. 690~699.
        

        
          	
            
              2. 
            
          
          	Byun, K. H., Park, C. Y. and Kim, J. H., 2005, Ground Vibration Test of KF-16D, Journal of the Korean Society for Aeronautical and Space Sciences, Vol. 33, No. 5, pp. 41~49.
			[https://doi.org/10.5139/JKSAS.2005.33.5.041]
		
        

        
          	
            
              3. 
            
          
          	Byun, K. H. and Jun, S. M., 2006, Flutter Analysis of F-16 Aircraft Using Test Modal Data, Journal of the Korean Society for Aeronautical and Space Sciences, Vol. 34, No. 4, pp. 76~82.
			[https://doi.org/10.5139/JKSAS.2006.34.4.076]
		
        

        
          	
            
              4. 
            
          
          	Belardo, M., Dimino, I. and Quaranta, V. 2009, Ground Vibration Test and Aeroelastic Analyses of the CIRA Unmanned Space Vehicle, Proceedings of IOMAC 3rd International Operational Modal Analysis Conference, pp. 191~198.
        

        
          	
            
              5. 
            
          
          	Kim, S. H., Kwak, D. I., Jung, S. U., Choi, J. H. and Kim, J. H., 2013, Ground Vibration Test for Korean Utility Helicopter, Journal of the Korean Society for Aeronautical and Space Sciences, Vol. 41, No. 6, pp. 495~501.
			[https://doi.org/10.5139/JKSAS.2013.41.6.495]
		
        

        
          	
            
              6. 
            
          
          	Lim, H. T., Kwon, J. R., Byun, K. H., Kim, H. J. and Kim, J. H., 2017, Aeroelastic Compatibility Substantiation of Aircraft External Stores Using the Dynamic Characteristic Data from Ground Vibration Test, Journal of the Korean Society for Aeronautical and Space Sciences, Vol. 45, No. 4, pp. 269~275.
			[https://doi.org/10.5139/JKSAS.2017.45.4.269]
		
        

        
          	
            
              7. 
            
          
          	Yun, J. M. and Han, J. H., 2020, Development of Ground Vibration Test Based Flutter Emulation Technique, The Aeronautical Journal, Vol. 124, No. 1279, pp. 1436~1461.
			[https://doi.org/10.1017/aer.2020.36]
		
        

        
          	
            
              8. 
            
          
          	Kim, H., Choi, H. K., Kim, S., Park, H. B., An, S. H. et al., 2022, Vibration Mode Measurement Test of External Fuel Tank for Aircraft, Journal of Aerospace System Engineering, Vol. 16, No. 4, pp. 88~94.
        

        
          	
            
              9. 
            
          
          	Cho, S. H., Choi, H. K., Kim, Y. S., Kim, S. and Kim, H. G., 2023, Ground Vibration Test of Fuel Pylons for Fixed-wing Aircrafts, Transactions of the Korean Society for Noise and Vibration Engineering, Vol. 33, No. 3, pp. 249~254.
			[https://doi.org/10.5050/KSNVE.2023.33.3.249]
		
        

        
          	
            
              10. 
            
          
          	Gagliardi, G. M., Kulkarni, M. D. and Marulo, F., 2024, Aerodynamic Flutter Analysis Based on Experimental and Hybrid Modal Parameters, Journal of Aerospace Engineering, Vol. 37, No. 5.
			[https://doi.org/10.1061/JAEEEZ.ASENG-5533]
		
        

        
          	
            
              11. 
            
          
          	Saltari, F., Mastroddi, F., Pustina, L., Muniz, M. V. G. and Argiolas, A., 2025, eVTOL Flutter Analyses in Wingborne Flight via Ground Vibration Test Data and Actuator Failure Effects on Stability, Aerospace Science and Technology, Vol. 167, 110674.
			[https://doi.org/10.1016/j.ast.2025.110674]
		
        

        
          	
            
              12. 
            
          
          	U.S. Department of Defense, 1993, Airplane Strength and Rigidity: Vibration, Flutter, and Divergence, U.S. Department of Defense, MIL-A-8870C, OH, United States.
        

        
          	
            
              13. 
            
          
          	DEWESoft, 2024, Modal Test and Analysis V24-1, Solution User Manual, DEWESoft, Trbovlje, Slovenia.
        

      

    

    

  OEBPS/images/big_36_2.jpg
Vprlo mﬁégring \
\‘ \ \\






OEBPS/images/data/ksnve/49103/SOJDCM_2026_v36n2_197_f001.jpg
Ground

(a) Front view

Ground
(b) Side view





OEBPS/images/data/ksnve/49103/SOJDCM_2026_v36n2_197_f002.jpg
Impact Hammer

/)\' Test Specimen

Accelerometers

Data Acquisition System

Test Monitoring & Signal Processor





OEBPS/images/data/ksnve/49103/SOJDCM_2026_v36n2_197_t003-3.jpg





OEBPS/images/_common/images/crossref.gif





OEBPS/images/data/ksnve/49103/SOJDCM_2026_v36n2_197_f006.jpg
y J
2 s 4 s
P L2 3 4 5w 1
O O>—O0—O——O0—O0—0
; .x .

(a) Test model with lateral accelerometer position  (b) Test model with lower accelerometer position

2





OEBPS/images/data/ksnve/49103/SOJDCM_2026_v36n2_197_t003-2.jpg
N

> X





OEBPS/images/data/ksnve/49103/SOJDCM_2026_v36n2_197_f003.jpg
Force (N)

D 20mm

0 4 4 4 ’| 4 L 4 4 !
0 10 20 30 40 50 60 70 80 9 100

Elongationin %





OEBPS/images/data/ksnve/49103/SOJDCM_2026_v36n2_197_f007.jpg





OEBPS/images/data/ksnve/49103/SOJDCM_2026_v36n2_197_f008.jpg
1.0 .
OO
3

| Mo

50 91.2 970 150

(a) Frequency response analysis

912 970

(b) Phase

(c) Coherence

% x-axis: Frequency [Hz]





OEBPS/images/data/ksnve/49103/SOJDCM_2026_v36n2_197_t003-1.jpg





OEBPS/images/data/ksnve/49103/SOJDCM_2026_v36n2_197_f004.jpg
CHE O O IRCWI'C

OO0






OEBPS/images/data/ksnve/49103/SOJDCM_2026_v36n2_197_f005.jpg
Forward(1ea) Side(5ea) Rear(lea)

@ nose & tail accelerometer \_ Bottom(5¢a)

@ side accelerometer

~ bottom accelerometer





OEBPS/images/data/ksnve/49103/SOJDCM_2026_v36n2_197_f009.jpg
(a) Top view

(b) Side view





OEBPS/images/data/ksnve/49103/SOJDCM_2026_v36n2_197_t003-4.jpg





