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1. 서  론

일반적으로 항공기의 동특성이나 동적거동을 파악

하기 위해서 유한요소 모델(finite element model, 이

하 FEM)과 같은 수치해석 모델을 사용한다. 그런데, 

수치해석 모델을 생성하는 과정에서 모델 단순화나 

가정 등이 반영되므로 수치해석 모델을 실제 구조물

과 완벽히 동일하게 만드는 것은 불가능하다. 이런 이

유로 수치해석 모델을 사용하여 예측한 구조물의 동

특성 결과와 시험으로부터 획득한 결과를 비교하여 

수치해석 모델의 신뢰성을 검증해야 할 필요가 있다. 
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ABSTRACT

The ground vibration test is a method of experimentally obtaining the dynamic characteristics of a 
structure, such as the natural frequency and natural vibration mode. It aims to verify the reliability 
of the numerical analysis model by comparing the numerical analysis results with the ground vi-
bration test results or improve the numerical analysis model by reflecting on the test results. In this 
study, the reliability of the numerical analysis model of the fuel pylon for an aircraft was verified 
by comparing the natural frequency and natural vibration mode of the fuel pylon obtained through 
the ground vibration test and numerical analysis. This study describes the main test equipment used 
to perform the ground vibration test, test set-up, and test model to verify the natural vibration mode 
of the specimen. After setting up the ground vibration test, the points at which the main vibration 
modes are well excitable were determined through a preliminary test. Accordingly, the dynamic re-
sponse data were collected at the corresponding points by providing excitation with an impact 
hammer. Finally, a frequency response analysis was performed on the response acceleration acquired 
from the accelerometer to identify the natural frequency and natural vibration mode of the specimen. 
Subsequently, the reliability of the numerical analysis model of the specimen was verified by com-
paring the ground vibration test results with the natural frequency and vibration mode calculated 
through the numerical analysis using the finite element model.
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또한, 수치해석 결과가 시험결과와 많은 차이를 보이

는 경우에는 시험결과를 반영하여 수치해석 모델을 

개선해야 한다. 여기서, 고유주파수나 고유 진동모드

와 같은 구조물의 동특성을 실험적인 방법으로 구하

는 방법이 지상진동시험(ground vibration test, 이하 

GVT)이며, 지상진동시험은 수치해석 모델의 신뢰성

을 검증하거나 개선하는 데 이용된다. 이와 관련된 

연구로, Yoo 등(1)은 항공기 지상진동시험 결과를 이

용하여 유한요소 모델에 대한 개선 방법을 연구하였

다(1). Paek and Choi(2)는 KC-100 항공기의 지상진동

시험을 통해서 KC-100의 고유 진동모드 특성을 파악

하고, 시험결과를 사용하여 유한요소 모델을 보정하였

다. Lee 등(3)은 고고도 태양광무인기에 대한 고유진동 

특성을 파악하여 동특성 해석용 수치해석 모델의 개

선에 대한 연구를 수행하였고, Jeon 등(4)은 스마트무

인기의 자유진동특성과 강제진동특성을 실험적으로 

규명하기 위해 지상진동시험과 강제진동시험을 수행

하였다. Byun 등(5,6)은 KF-16의 동특성을 실험적으로 

규명하고, 플러터 해석을 통해서 외부장착물과 항공기

와의 적합성 입증에 대한 연구를 수행하였다. 또한, 
Lim 등(7)은 지상진동시험을 통해 확보한 데이터를 이

용하여 외부장착물에 대한 공탄성학적 적합성을 입증

하는 방안에 대한 연구를 수행하였다. 이외에도, 한국

형기동헬기에 대한 지상진동시험 및 수치해석 모델의 

보정에 관한 연구(8)가 수행된 바 있으며, 쿼드로터

(quad rotor) 플랫폼에 대해 모달시험(modal test)을 

통한 진동특성 분석 및 공진 회피 설계연구(9)와 같이 

지상진동시험을 수행하여 대상 구조물의 동특성을 파

악하고 수치해석 결과와의 상관관계(corelation)를 분

석하여 동특성 해석에 사용하는 수치해석 모델에 대

한 개선 연구가 꾸준히 진행되어왔다. 
이 연구에서는 항공기용 연료파일런(fuel pylon)의 

수치해석 모델에 대한 검증을 목적으로 수행된 지상

진동시험 결과를 제시한다. 이를 위해, 지상진동시험

을 위한 시험설치시 시험체 강체모드와 시험체 고유 

진동모드 간의 간섭이 발생하지 않도록 번지코드

(bungee cord)를 사용하여 시험체의 자유경계 조건을 

구현하였다. 시험설치 후에는, 사전시험을 통해서 주

요 진동모드가 잘 가진될 수 있는 지점을 결정하고, 
임팩트 해머(impact hammer)로 가진하였다. 그리고, 
가속계 설치 지점들에서 획득한 응답가속도에 대해 

주파수 응답해석을 수행하여 시험체의 고유주파수와 

고유 진동모드를 구하였다. 최종적으로, 지상진동시

험 결과와 수치해석을 통해 예측한 고유주파수 및 고

유 진동모드 결과를 비교하여 시험체에 대한 수치해

석 모델의 신뢰성을 검증하였다. 

2. 시험 구성 및 수행

2.1 시험체 설치

Fig. 1은 연료파일런의 지상진동시험을 수행하기 

위한 시험설치 형상이다. 시험체는 항공기의 주익과 

체결되는 세 지점에서 번지코드를 사용하여 지지하도

록 하였다. 여기서, 시험체의 자유경계 조건을 잘 모

사하기 위해서는 시험체 강체모드 주파수가 시험체 

최저차 고유진동수의 절반을 넘지 않도록 해야 하는

데(10), 이를 고려하여 이 연구의 지상진동시험에서는 

직경 18 mm와 20 mm 번지코드를 사용하였다. 참고

로, 이 논문에서는 보안문제로 인하여 시험체의 외곽

형상(outer mold line, 이하 OML)을 사용하여 시험

설치 등을 설명하였다. 
Fig. 2는 지상진동시험에 사용된 번지코드와 직경 

(a) Side view (b) Front view

Fig. 1 Test set-up for GVT of fuel pylon

(a) Bungee cord (b) Material property curve

Fig. 2 Bungee cord and material property curve
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18 mm와 20 mm 번지코드 물성선도를 보여주고 있다. 
Table 1은 대상 시험체의 최소 주파수 절반을 넘지 않

는 강성 요구조건과 시험체 중량을 반영하여 계산된 

번지코드 강성값이다. 검토 결과, 번지코드의 강성은 

시험체 1차 고유 진동수의 절반 이하로 파악되었고, 
해당 번지코드를 적용한 시험체의 강체모드는 시험체 

고유 진동모드에 영향을 주지 않는 것으로 판단되었다.

2.2 시험구성 및 수행

Fig. 3은 연료파일런의 지상진동시험을 수행하기 위

한 시험 구성으로써, 시험에 사용되는 주요장비는 시

험데이터 획득을 위한 데이터획득장비, 가속도계 그리

고 시험체를 가진하는데 사용되는 임팩트 해머 등이다. 
Table 2는 지상진동시험에 사용되는 주요 장비를 보여

주고 있다. Fig. 4와 같이 총 10개의 가속도계를 시험

체에 설치하였는데, 시험 전에 가속도계에 대한 교정

을 진행하면서 가속도계 정상작동 여부와 감도(sensi-
tivity)를 확인하였다. 그리고, Fig. 5와 같이 가속도계 

설치 위치들을 연결하여 시험체의 고유 진동모드 확인

에 사용되는 시험모델(test model)을 생성하였다. 
Fig. 6은 시험체에 가속도계를 설치한 후, 가속도계 

케이블을 데이터획득장비와 연결하여 지상진동시험 수

행을 위한 시험설치가 완료된 상태를 보여주고 있다. 

Table 1 Stiffness of bungee cord for GVT

Diameter
Item ∅18 mm ∅20 mm Note

Initial length (m) 3

Requirement for less 
than half of 1st 

frequency
: K<7,471,506 N/m

Force (N) 539.6

Strain 0.26 0.21

Stiffness (N/m) 691.7 856.4

Total stiffness 
(N/m) 1548.16

Table 2 Test equipment for GVT

Equipment Specification Configuration

Dewetron,
Sirius DaQ

⦁ Measuring range, 
2 bit × 24 bit 
ADC@200 kHz⦁ Highest channel 
count, 1 bit × 24 bit 
ADC@200 kHz⦁ High bandwidth 16 bit 
ADC upto 2 MHz

Accelerometer
(PCB 

Piezotronics, 
356A15)

⦁ Sensitivity
: 100 mV/g 

Impact hammer
(Dytran, 5803A)

⦁ Sensitivity
: 1.085 mv/N

Fig. 3 Test configuration diagram for GVT

Fig. 4 Locations of accelerometers

<Top view>

<Front view> <Side view>

Fig. 5 Test model of fuel pylon for GVT

Fig. 6 Completion of preparation for GVT
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시험설치가 완료된 후에는 사전점검을 통해서 시험체

의 고유 진동모드가 잘 가진될 수 있는 위치를 결정하

였다. 그리고, 임팩트 해머로 시험체를 가진하여 가속

도계 설치 위치들에서 시험체의 동적응답을 획득하였

다. Fig. 7은 시험체 가진 위치를 보여주고 있다.

3. 시험 결과

Table 3은 가속도계에서 획득한 신호들에 대한 기

여도(coherence) 분석 결과이다. 기여도는 모달 테스

트를 통해 측정된 데이터의 신뢰성을 가름하는 척도

로 쓰이며, 1에 가까울수록 가진력이 잘 전달되었음

을 의미한다. Table 3에서 대부분의 위치에서 기여는 

1.0으로 파악되고 있으나, 8번 x 방향과 10번 x 방향

에서는 기여도가 0.9 이하로 파악되었다.
Fig. 8(a)는 기여도 0.9 이상인 가속도계 데이터를 

반영하여 주파수 응답해석을 수행한 결과이다. 그리

고, Fig. 8(b)는 1차, 2차 그리고 3차 고유 진동모드가 

나타나는 주파수에서의 위상변화를 보여주고 있으며, 
Fig. 8(c)에서는 해당 고유주파수에서 기여도가 0.9 
이상인 것을 확인할 수 있다. 따라서, 주파수 응답해

석에서 파악되는 94.0 Hz, 159.7 Hz, 207.8 Hz의 모

드는 시험체의 고유 진동모드로 파악된다. 
Fig. 9는 고유모드 해석에 사용된 시험체의 유한요소 

모델(finite element model, 이하 FEM)이다. 해당 유한

요소 모델의 중량은 90.85 N이고, 2 450 000개 절점과 

BEAM, QUAD4, TETRA 요소 등을 사용하여 총 1
530 000개의 요소로 구성되었다. 유한요소 모델에 적용

된 물성 정보와 구체적인 수치는 Table 4와 같다. 

Fig. 7 Impact location for obtaining the dynamic data 
of the test specimen

Table 3 Coherence of each accelerometer

Sensor no. 
& dir

Coherence Sensor no. 
& dir

Coherence

1st 2nd 3rd 1st 2nd 3rd

1

x

1.0 1.0 1.0 6

x

1.0 1.0 1.0y y

z z

2

x

1.0 1.0 1.0 7

x

1.0 1.0 1.0y y

z z

3

x

1.0 1.0 1.0 8

x 0.7

1.0
0.9

y y
1.0 1.0

z z

4

x

1.0 1.0 1.0 9

x

1.0 1.0

0.9

y y
1.0

z z

5

y

1.0 1.0 1.0 10

x 0.8

1.0 1.0z y
1.0

x z

(a) Frequency response function: magnitude plot

(b) Phase plot

(c) Coherence

Fig. 8 Results of frequency response analysis

Fig. 9 Finite element model of the test specimen

Table 4 Material property of FEM

Material Elastic modulus [MPa] Density [kg/mm3]

Al7050-T7451 71 016 2.823×10-6

Al2024-T81 72 395 2.768×10-6

Al6061-T6 68 257 2.712×10-6
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고유모드 해석을 통해서, 1차 고유주파수는 91.7 Hz, 
2차 고유 진동수는 155.4 Hz, 3차 고유 진동수는 195.5 Hz
로 계산되었다. 참고로, 고유모드 해석은 자유경계 조건을 

적용하였고, 전/후처리 및 솔버(solver)는 MSC patran/ 
nastran을 사용하였다.

Table 5는 수치해석과 시험으로부터 구해진 연료파

일런의 고유 진동수를 비교한 것이다. 그 결과, 수치

해석과 시험결과 사이의 고유 진동수 오차는 1차와 2
차 주파수는 2 % ~ 3 %, 3차 주파수에서는 약 6 % 수
준으로 파악되었다. 

Table 6은 수치해석과 지상진동시험을 통해 예측되

는 고유 진동모드를 비교한 것이다. 연료파일런의 1차 

모드는 1차 굽힘모드, 2차 모드는 비틀림모드, 3차 모

드는 굽힘모드와 비틀림 모드가 모두 나타나는 혼합모

드로 파악되었는데, 모드형상 비교 결과, 수치해석을 

통해 계산된 고유 진동모드와 지상진동시험으로부터 

획득한 고유 진동모드가 동일한 것을 확인할 수 있다.

4. 결  론

이 연구에서는 항공기용 연료파일런의 지상진동시험

을 통해 획득한 고유 진동모드 결과와 유한요소 모델을 

이용한 고유모드 해석결과를 비교하여 항공기용 연료 

파일런의 수치해석 모델에 대한 신뢰성을 검증하였다. 
지상진동시험을 수행하기 위해 번지코드를 사용하

여 시험체에 대한 자유경계 조건을 구현하였고, 사전 

시험을 통해 결정한 시험체 가진 위치를 임팩트 해머

로 가진하여 동적응답을 획득하고, 주파수 응답해석

을 수행하였다. 시험결과, 연료파일런의 1차 모드는 1
차 굽힘모드, 2차 모드는 비틀림모드 그리고 3차 모

드는 굽힘모드와 비틀림 모드가 모두 나타나는 혼합

모드로 파악되었다. 또한, 수치해석과 지상진동시험

을 통해 예측된 고유 진동모드가 상호 동일함을 확인

하였고, 수치해석 결과와 시험 획득값 사이의 1차, 2
차, 3차 주파수 오차는 2 % ~ 6 %로 파악되었다. 따

라서, 이 연구를 통해 항공기용 연료파일런의 수치해

석 모델에 대한 신뢰성을 검증하였고, 향후 연료파일

런의 유한요소 모델을 개선하여 현재보다 수치해석 

결과의 신뢰성을 향상시킬 수 있을 것으로 사료된다.
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