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1. 서  론

항공용 발사 는 플랫폼이 보유하고 있는 외부 고

정부에 장착된다. 이 논문의 항공용 발사 는 저속 

회전익 항공기에 장착되며 MIL-STD-8591 규격에서 

제시하는 장착 경계 조건을 가진다(10).
항공용 발사 는 상 플랫폼에 의해 다양한 비행 

하중을 받는다. 비행 하중은 표적으로 외부 유동에 

의한 공력 하중과 운용 조건에 의한 구조 하중이 있

다. 구조 하중은 플랫폼의 기동으로 발생하는 관성 하

중과 구조 내구성 및 신뢰성과 관련된 동적 하중으로 

구분할 수 있다. 동적 하중 중 진동에 의한 구조적 안

전성과 신뢰성을 판단하는 방법은 MIL-STD-810에서 

제시하는 규격으로 내구성을 검증할 수 있다(9).
항공용 발사  또한 MIL-STD-810의 절차를 따른 

내구성 검증이 필요하다. 항공용 발사 의 구조적 안

전성을 검증하기 위해서는 항공용 발사 의 동특성 

분석이 중요하다. 동특성 분석은 공진주파수에 한 

가속도 센서 응답을 비교하고, 모드 상관 계수를 통

한 모드 유사성을 판단할 수 있다(1).
Lee 등은 초음속 항공기에 장착되는 항공기 외부 
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ABSTRACT

In this study, the differences in dynamic characteristics based on the rocket quantity of the aerial 
launcher mounted outside the low-speed rotor aircraft were analyzed. The aerial launcher mounted 
outside the aircraft is subjected to varying flight loads depending on the platform flight. Dynamic 
loads due to platform vibration during flight affect the durability of the aerial launcher. Platform vi-
bration is transmitted to the aerial launcher by boundary conditions, and the aerial launcher receives 
a dynamic response from the boundary conditions of the rocket. The number of rockets for aerial 
launchers varies depending on operating conditions. Because the shape and mass of the rocket greatly 
affect the aerial launcher, it is expected that there will be changes in dynamic characteristics depend-
ing on the presence, absence, and the quantity of rockets. The structural stiffness vulnerability of a 
specific area was identified by analyzing the difference in dynamic characteristics of the rockets, 
such as resonance frequency, acceleration response, and mode correlation coefficient. Consequently, a 
conservative durability test method was presented.
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탑재 장비의 음향 소음 환경에 한 내구성 검증을 연

구하였고(2), 헬리콥터의 불규칙 진동과 정현파 진동이 

합성되어 나타나는 동적 하중에 의한 기체 내부 전자

장비의 위상 최적화 연구를 하였다(3). Cho 등은 유도

무기 강성 변화에 따른 발사 의 거동과 동특성에 관

해 연구하였으며(4) Jeong 등은 항공용 발사 의 로켓 

장입 수량에 따른 동특성 분석을 연구하였다(5).
이 논문에서는 항공용 발사 의 경계 조건을 분석

하고 로켓의 유무와 수량 변화에 따른 항공용 발사

의 가속도 응답을 계측하고 동특성 유사도 분석을 수

행하여 보수적인 내구성 시험 방법을 제시하였다.

2. 본  론

2.1 진동 시험 형상

(1) 시료 형상

로켓 장착 상태에 따른 항공용 발사 의 동특성을 

분석하기 위해 세 가지 시험을 준비하였다. 시험 경

우의 수는 Table 1과 같으며 이 중 3번 시험의 시료 

형상은 Fig. 1과 같다. 

(2) 계측 센서 위치 

센서 부착현상은 Fig. 2와 같으며 실제 가진기에 장

착한 현상은 Fig. 3과 같다. 시료 형상은 진동시험치구 

하부판에서 가진이 시작되어 상부판에 전달되고, 상부

판에서 항공용 발사 로 전달되는 구조이다. 따라서 

원하는 가진을 항공용 발사 에 전달하기 위해서는 

진동시험치구의 크러치 볼트(crutch bolt) 근처에 센서 

2개(No. 1, 2)를 부착하여 계측의 평균값으로 제어할 

필요가 있었으며, 이와 동시에 관찰을 수행하였다. 
항공용 발사 의 두 러그 사이에 센서 1개(No. 3)

를 부착하여 진동시험치구에서 크러치 볼트와 러그를 

통해 항공용 발사 로 전달되는 응답을 계측하였다. 
항공용 발사  내부에 장착되는 전자장비의 응답을 

확인하기 위해 센서 1개(No. 12)를 부착하였다. 항공

용 발사 의 몸체 구조물에서 로켓이 장착되는 레일 

구조물로 전달되는 응답을 계측하기 위해 몸체 구조

물과 레일 구조물의 연결부에 센서 3개(No. 5, 8, 10)
를 부착하였고, 몸체 구조물의 최전방과 최후방 위치

Table 1 Case test configuration

Case No. Vibration 
fixture 

Aerial 
launcher 

Left 
rocket 

Right 
rocket 

1 O O X X 

2 O O O X 

3 O O O O 

Fig. 1 Test configuration (case 3)

Fig. 2 Sensor measurement position configuration 

Fig. 3 Test configuration (case 2, z-axis) 
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에 각각 센서 1개씩(No. 13, 14)을 부착하여 응답을 

계측하였다. 레일 구조물은 로켓을 장착하는 위치와 

가까운 곳과 최전방과 최후방 위치에 센서 5개(No. 4, 
6, 7, 9, 11)를 부착하여 응답을 계측하였다. 데이터 

수집 장치는 DEWESOFT사의 SIRIUS-HD-16xACC
를 사용하였고 데이터 계측 센서는 DYTRAN사의 

3220E 1축 가속도 센서를 사용하였다.

2.2 경계 조건 분석 

항공용 발사 는 두 가지 경계 조건(BC, boundary 
condition)으로 구분할 수 있다. 첫 번째는 외부 장착

물 고정부를 모사한 진동시험치구와 항공용 발사 의 

장착 경계 조건이며, 두 번째는 항공용 발사 와 로

켓의 장착 경계 조건이다. 

(1) 진동시험치구 – 항공용 발사  경계 조건 

진동시험치구와 항공용 발사 는 스웨이브레이스-
러그(swaybrace-lug) 장착 경계 조건을 가지고 있다. 
Fig. 4와 같이 진동시험치구의 러그 고정 볼트는 항공

용 발사 의 러그 홈을 관통하여 항공용 발사 를 매

달며, 4개의 크러치 볼트를 항공용 발사 에 맞닿게 

조여 축력으로 고정하게 된다. 크러치 볼트의 끝 부분

에는 볼 압입 형태로 자유롭게 회전운동을 할 수 있는 

스웨이브레이스 패드(pad)가 항공용 발사 의 표면에 

평행한 각도로 맞닿아 장착된다. 이는 크러치 볼트의 

조임 축력에 의한 반작용력으로 고정되는 경계 조건이

다. 항공용 발사 는 크러치 볼트 조임 축력에 의한 압

축력만을 받기 때문에 크러치 볼트의 풀림 방향으로는 

움직일 수 없게 고정되지만, 클러치 볼트 조임 방향으

로는 자유롭게 움직일 수 있다. 러그 고정 볼트와 크러

치 볼트는 진동시험치구 상부판에 결합한다.

(2) 항공용 발사  – 로켓 경계 조건

항공용 발사 와 로켓의 장착 상태는 비선형 경계 

조건을 가지고 있다(6). 로켓은 로켓 상단의 행거(han-
ger)를 항공용 발사  레일 구조물 내부에 넣어 장입한

다. 항공용 발사 의 레일 구조물은 로켓의 행거를 일

정 간격의 홈 안에서만 움직이도록 제한하고, 로켓의 

행거가 레일 구조물의 레버(lever)와 스누버(snubber)
의 스프링 강성에 의한 비선형 접촉 및 고정을 유도한

다. 항공용 발사 는 로켓을 세 구역에서 고정하며 이

는 Fig. 5와 같다. 
첫 번째 구역은 로켓과 항공용 발사 의 전면부 고

정이다. 로켓 행거는 항공용 발사  레일 구조물의 

홈 안에서 움직이게 된다. 로켓의 커넥터는 항공용 

발사  커넥터 분리 장치(extractor)에 고정된다. 커넥

터 분리 장치는 로켓이 +X 방향으로 움직이지 않도

록 고정한다. 이는 Fig. 6과 같다. 
두 번째 구역은 로켓과 항공용 발사 의 중앙부 고

정이다. 로켓 행거는 항공용 발사  레일 구조물의 홈 

안에서 움직이게 되면서, 항공용 발사 의 레버와 스

누버를 이용해서 고정된다. 레버는 로켓이 -X 방향으

로 움직이지 않도록 하며, 스누버는 로켓이 +Z 방향

으로 움직이지 않도록 고정한다. 이는 Fig. 7과 같다. 

Fig. 4 BC of vibration fixture & aerial launcher 

Fig. 5 Boundary condition of aerial launcher & rocket 

Fig. 6 1st Section BC of aerial launcher & rocket  
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세 번째 구역은 로켓과 항공용 발사 의 후방부 고

정이다. 로켓 행거는 항공용 발사  레일 구조물의 

홈 안에서 움직이게 되면서, 항공용 발사 의 레버와 

스누버를 이용해서 고정된다. 레버는 로켓이 +X축 

방향으로 움직이지 않도록 하며, 스누버는 로켓이 +Z 
방향으로 움직이지 않도록 한다. 이는 Fig. 8과 같다.

(3) 항공용 발사 와 로켓의 물성 정보

항공용 발사  몸체 주 구조물과 레일 주 구조물은 

A7075-T651을 적용하였고, 레버는 STS630-H1025
를 적용하여 제작하였다. 스누버를 포함한 항공용 발

사 의 나머지 구조물은 A6061-T651을 사용하여 제

작하였다. 로켓 동체 주 구조물은 A6061BD-T6511
을 사용하였다. 로켓의 첫 번째와 세 번째 행거는 

A7075-T651을 적용하였고 로켓의 두 번째 행거는 

STS630-H1025를 적용하여 제작하였다. 각 재료의 

물성 정보는 Table 2와 같다.

2.3 공진주파수 기준 동특성 차이 분석 

(1) 진동시험치구 공진주파수 탐색 

MIL-STD-810 규격에 의하면 저속 회전익 항공기

의 외부 장착물의 경우 500 Hz 내에서 내구성 시험을 

시행해야 한다. 진동시험치구의 영향성을 최소화하기 

위해서 진동시험치구 공진주파수가 내구성 시험의 주

파수를 회피하는 설계가 수행되어야 한다. 
가진기에 진동시험치구만을 장착하고 3축 방향에 

해 편도 방향 공진 탐색(5 Hz ~ 500 Hz, 0.1 g)을 6
분씩 수행하였다. 제어는 가진기에 부착된 가속도 센

서를 사용하였고, 공진 탐색은 진동시험치구 크러치 

볼트 근처에 있는 센서 2개(No. 1, 2)의 응답 평균으

로 판단하였다. X축과 Y축의 경우 500 Hz 이하에서 

피크(peak) 응답이 계측되지 않았으나, Z축의 경우 

Fig. 9와 같이 419 Hz에서 높은 피크 응답이 발생했

다. 진동시험치구의 공진주파수는 Table 3과 같다. 

(2) 로켓 수량에 따른 항공용 발사  공진주파수 차이 

세 가지 시료 모두 3축 방향에 해 편도 방향 공진 

탐색(5 Hz ~ 500 Hz, 0.1 g)을 6분씩 수행하였다. 가진

기의 모니터링은 1번 센서 근처에서 측정하였다. 항공

용 발사 에 부착한 가속도 센서의 응답을 통해 로켓 

장착 수량에 따른 항공용 발사 의 주파수 응답 변화

Table 2 Material property

STS630
-H1025

A7075
-T651

A6061
-T651

A6061BD
-T6511

Density [kg/m3] 7780 2810 2690 2690

Young’s modulus [GPa] 190.2 71.7 68.9 68.9

Shear modulus [GPa] 75.0 26.9 26.0 26.0

Fig. 9 Vibration fixture resonance search 

Table 3 Vibration fixture resonance search 

Natural frequency (5 Hz ~ 500 Hz)
X Y Z

- - 419 Hz

Fig. 7 2nd Section BC of aerial launcher & rocket 

Fig. 8 3rd Section BC of aerial launcher & rocket
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를 확인할 수 있다. 1번 센서는 항공용 발사 에 가진

이 시작되는 지점이다. 따라서 1번 센서의 전달함수를 

기준으로 모든 센서의 주파수 응답 함수(FRF, fre-
quency response function)와 전달함수(TF, trans 
function)를 산출하였다. 로켓 수량 변화에 따른 모드 

형상(mode shape) 변화를 확인하기 위해 작동 중 변

형 형상(ODS, operating deflection shape)을 계산하

였다. 항공용 발사 에 부착한 센서 위치를 Fig. 10과 

같이 모드 형상 절점(node)으로 설정하였다.
항공용 발사 는 X축 방향으로 길이가 긴 형상 특

성으로 인하여 공진주파수 차이에 한 분석은 Y축

과 Z축에 해서만 수행하였다. 각 시료에 해 공진

주파수를 판단하기 위해서는 감쇠비가 안정화되는 특

정 주파수를 구분해야 한다. 이를 위해 주파수 응답 

함수와 전달함수를 통해 복소수 최소 제곱 기법(least 
squares complex exponential method)으로 공진주파

수 분석(modal analysis)을 수행하였다. 안정화를 판

단하기 위한 최  차수는 40으로 설정하였다. 
1번 센서를 기준으로 관심 영역 주파수에의 안정화 

도표(stabilization diagram)를 구하여 3 % 미만의 추정 

감쇠비를 갖는 특정 안정 주파수를 구분하였다. 로켓을 

장착하지 않은 상태에서의 Y축 안정화 도표는 Fig. 11
과 같으며, 이때 안정화된 감쇠비는 Table 4와 같다. 각 

시료에 한 Y축 공진주파수 차이는 Table 5와 같다. 

로켓 장착 상태에 따른 항공용 발사 의 Y축 동특

성 차이를 분석하기 위해 Fig. 12와 같이 가속도 응답 

도표(acceleration response graph)를 비교하였다. 3번

부터 14번까지 총 12개의 센서에 한 응답을 중첩하

였고, 200 Hz까지 영역에서 전체적으로 가속도 응답

이 높은 주파수를 식별하였다. 가속도 응답이 높은 

주파수는 모든 시료에서 모드 형상 분석의 주파수와 

일치하였음을 확인하였고, 로켓 장착 상태에 따라 항

공용 발사 의 공진주파수가 달라짐을 확인하였다. 
위상 변화 도표(phase shift graph)로 Y축 동특성 

차이를 분석하였다. 3번부터 14번까지 센서 응답의 

위상 변화를 Fig. 13과 같이 작성하여 비교하였다. 위
상이 180° 변화할 때 해당 주파수에서 공진이 발생했

다고 판단할 수 있다. 위상 변화 도표와 가속도 응답 

도표의 공진주파수가 일치하였음을 확인하였다. 

Fig. 10 Mode shape node configuration 

Fig. 11 Stabilization diagram(launcher, y-axis) 

Table 4 Stabilization table (launcher, y-axis) 

Y-Axis stabilization table [5 Hz ~ 500 Hz]
Mode Frequency [Hz] Damping ratio [%]

1 88.92 0.845
2 112.57 1.812
3 139.54 0.412
4 160.54 0.685
5 208.46 0.280
6 243.39 0.365
7 289.86 0.724
8 313.99 1.038
9 410.48 0.473
10 452.74 1.118

Table 5 Stabilization table (launcher, y-axis) 

Y-Axis modal analysis [5 Hz ~ 500 Hz]
No Launcher Launcher + 1 rocket Launcher + 2 rocket
1 - 25.66 26.65
2 - 52.04 42.54
3 88.92 98.90 -
4 112.57 111.88 117.63
5 139.54 139.95 152.43
6 160.54 185.78 169.98
7 208.46 204.81 192.90
8 243.39 239.36 -
9 289.89 - -
10 313.99 306.48 323.28
11 - - -
12 - - -
13 410.48 408.35 413.38
14 452.74 - 449.39
15 - 477.41 -



Jihwan Park et al. ; Analysis of Dynamic Characteristics of Aerial Launcher according to Rocket Loaded Status

Trans. Korean Soc. Noise Vib. Eng., 33(4) : 380~391, 2023
┃

385

항공용 발사  공진주파수에 해 Y축에 한 모

드 형상은 Fig. 14와 같다. 로켓을 장착하였을 때 첫 

번째와 두 번째를 제외하고 유사한 모드 형상에 해 

공진주파수가 달라짐을 확인하였다. 
로켓을 모두 장착한 상태에서 1번 센서를 기준으로 

관심 영역 주파수에서의 Z축 안정화 도표는 Fig. 15와 

같으며, 이때 안정화된 감쇠비는 Table 6과 같다. 각 

시료에 한 Z축 공진주파수 차이는 Table 7과 같다. 
로켓 장착 상태에 따른 항공용 발사 의 Z축 동특

성 차이를 분석하기 위해 Y축 분석과 동일하게 가속

도 센서 응답 도표를 비교하여 200 Hz까지 영역에서 

전체적으로 가속도 응답이 높은 주파수를 Fig. 16과 

같이 식별하였다. 가속도 응답이 높은 주파수는 모든 

시료에서 모드 형상 분석의 주파수와 일치하였음을 

확인하였고, 로켓 장착 상태에 따라 항공용 발사 의 

Fig. 14 Mode shape (Y-axis) 

Fig. 15 Stabilization diagram (launcher + 2 rocket, Z-axis)

Fig. 12 Sensor response graph (Y-axis) 

Fig. 13 Sensor phase shift graph (Y-axis)  
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공진주파수가 달라짐을 확인하였다. 
Z축에 한 항공용 발사 의 각 시료에 한 위상 

변화 도표를 Fig. 17과 같이 비교하였다. 위상 변화 

도표의 공진주파수와 가속도 응답 도표의 공진주파수

가 일치하였음을 확인하였다. 
항공용 발사  공진주파수에 해 Z축에 한 모

드 형상은 Fig. 18과 같다. 로켓을 장착하였을 때 첫 

번째와 두 번째를 제외하고 유사한 모드 형상에 해 

공진주파수가 달라짐을 확인하였다. 또한 로켓이 장

Table 6 Stabilization table (launcher + 2 rocket, Z-axis)

Z-Axis stabilization table [5 Hz ~ 500 Hz]

Mode Frequency [Hz] Damping ratio [%]

1 36.46 1.858

2 55.92 0.346

3 82.12 2.292

4 112.61 0.079

5 135.57 0.631

6 168.50 0.352

7 225.44 0.605

8 269.65 0.735

9 287.51 0.489

10 402.34 0.375

11 442.18 0.179

12 463.52 0.495

Table 7 Aerial launcher resonance search (Z-axis)

Z-axis natural frequency (5 Hz ~ 500 Hz)
No Launcher Launcher + 1 rocket Launcher + 2 rocket
1 - - 36.46
2 - 45.75 55.92
3 80.38 73.48 82.12
4 111.11 116.27 112.61
5 - 132.04 135.57
6 185.89 176.46 168.50
7 222.55 215.08 225.44
8 240.21 - -
9 274.68 260.96 269.65
10 305.70 287.05 287.51
11 337.62 322.82 -
12 387.64 - -
13 - - 402.34
14 432.80 435.15 442.18
15 472.76 472.55 463.52

Fig. 16 Sensor response graph (Z-axis) 

Fig. 17 Sensor phase shift graph (Z-axis) 
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착됨에 따라 다섯 번째의 새로운 공진주파수와 모드 

형상이 추가됨을 확인하였다.
Y축과 Z축 모두 로켓이 장착되었을 때 1차 주파수 

응답이 하락했다. Y축은 항공용 발사  레일 구조물

의 홈 안에서 로켓이 움직이게 되는 경계 구조이기 

때문에 25 Hz, 40 Hz ~ 50 Hz 근처에서 병진 운동이 

발생하는 것으로 판단된다. Z축도 로켓이 장착됨에 따

라 주파수의 응답은 낮아졌으며 36 Hz, 53 Hz, 133 Hz 
근처에서 공진주파수가 추가됨을 확인했다. 이를 통

해 공진주파수 기준 로켓 장착 상태에 따른 항공용 

발사 의 동특성 변화를 확인했다.

2.4 가속도 응답 기준 동특성 차이 분석 

(1) 입력 가진 프로파일 

회전익 항공기 외부 장착물의 시험 프로파일은 광

역 랜덤 영역에 사인 피크가 포함된 사인 온 랜덤

(SoR, sine on random)이며, 주파수에 한 파워 스

펙트럼 밀도(PSD, power spectrum density) 함수로 

나타낼 수 있다. 이는 Fig. 19와 같다.

(2) 로켓 수량에 따른 입력 PSD 차이 분석 

가진은 진동시험치구 하부판에서 시작되어 상부판

을 거친 뒤 크러치 볼트와 러그 볼트를 통해 항공용 

발사 에 전달되게 된다. 따라서 1번과 2번 센서에서 

계측되는 평균 가속도 응답이 설정한 가진 입력과 유

사하도록 가진을 제어하였다. 항공용 발사 로 입력

되는 가속도 표준 편차(GRMS, gravity root mean 

square)를 계산하고자 3번 센서의 응답 가속도를 축 

별로 분석하였고, 이 중 X축 응답은 Fig. 20과 같다. 
가속도 표준 편차는 중력 가속도와 표준 편차가 합

쳐진 단위이며 랜덤 가진 시 가속도 센서를 통해 얻

는 음과 양의 값이 섞인 중력 가속도의 크기를 정량

적으로 나타낼 때 주로 사용하는 기법이다. 시간에 

한 중력 가속도 크기로 나타나는 계측 데이터를 고

속 푸리에 변환(FFT, fast Fourier transform)을 통해 

주파수에 한 파워 스펙트럼 밀도 함수로 나타낼 수 

있다. 가속도 표준 편차는 주파수에 한 파워 스펙

트럼 밀도 곡선 아래의 면적을 적분하여 얻을 수 있

으며 면적의 제곱근과 같다.
Fig. 21과 Table 8에서의 X1은 기준 사인 온 랜덤 

파워 스펙트럼 밀도 가속도 표준 편차이며 각 축에 

한 가진 입력이다. X2, X4, X6은 제어 기준 사인 

온 랜덤 파워 스펙트럼 밀도 가속도 표준 편차이며 

센서 1번과 2번에서 계측된 값의 평균이다. X3, X5, 
X7은 입력 기준 센서 3번에서 계측된 사인 온 랜덤 

파워 스펙트럼 밀도 가속도 표준 편차이다. 결과를 

분석해보면 제어 기준 사인 온 랜덤 파워 스펙트럼 

밀도 가속도 표준 편차는 약 6 % 이내로 제어가 되어 

기  입력 가속도 표준 편차가 가진 되었다고 판단할 

수 있다. 입력 기준 사인 온 랜덤 파워 스펙트럼 밀도 

Fig. 18 Mode shape (Z-axis) 

Fig. 19 Reference SoR PSD profile 

Fig. 20 Sensor(No. 3) SoR response PSD (x-axis) 
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가속도 표준 편차는 로켓이 없을 때 항공용 발사 의 

가속도 응답이 가장 높았으며 로켓의 수량이 증가할

수록 가속도 응답이 낮아졌다.
3축을 모두 분석하였을 때, 로켓이 장착되지 않은 

항공용 발사 의 가진 제어가 가장 어려웠으며 로켓

이 추가되면서 점차 안정적으로 되었다. 이는 로켓이 

추가되면서 전체적인 질량이 증가하고 감쇠비가 증가

하여 제어가 잘되었다고 판단된다.
(3) 로켓 수량에 따른 항공용 발사  가속도 응답 차이

항공용 발사 에 부착한 가속도 센서의 응답을 통

해 입력 가속도 비 해당 위치에서의 가속도 응답을 

확인할 수 있다. 항공용 발사 에 장착된 로켓은 경

계 조건에 의해 축 방향으로 가진할 때, 해당 방향으

로 주거동이 나올 것으로 가정하였다. 각 축 방향으

로 가진하였을 때 항공용 발사 의 가속도 응답을 분

석하였고 이는 Fig. 22와 Table 9와 같다.
항공용 발사 에 한 가속도 응답 총합은 항공용 

발사 에 로켓을 1개 장착했을 때 가장 높았다. 축별

로 분석했을 때 X축으로 가진 시, 센서 부분은 로

켓의 수량이 증가함에 따라 가속도 응답이 낮아졌다. 
하지만 Y축과 Z축의 경우 부분의 센서는 로켓의 

Fig. 22 All sensor SoR response GRMS

Table 9 Sensor(3) SoR response GRMS 

Sensor Launcher Launcher + 1 rocket Launcher + 2 rocket
3 11.14 10.74 (-3.59 %) 10.21 (-8.35 %)
4 22.66 36.18 (+59.66 %) 33.51 (47.88 %)
5 15.01 16.32 (+8.73 %) 13.86 (-7.66 %)
6 16.62 18.46 (+11.07 %) 16.68 (+0.36 %)
7 17.84 16.45 (-7.79 %) 14.49 (-17.66 %)
8 13.20 13.62 (3.18 %) 11.97 (-9.32 %)
9 16.52 19.21 (16.28 %) 18.39 (11.32 %)
10 15.46 14.68 (-5.05 %) 14.02 (-9.31 %)
11 21.90 20.48 (-6.48 %) 18.82 (-14.06 %)
12 21.00 17.60 (-16.19 %) 18.17 (-13.48 %)
13 14.65 14.11 (-3.69 %) 12.27 (-16.25 %)
14 15.99 13.72 (-14.20 %) 14.01 (-12.38 %)

Total 201.99 211.57 (+4.74 %) 196.6 (-2.67 %)

Fig. 21 Sensor(No. 3) SoR response GRMS 

Table 8 Sensor(No. 3) SoR response GRMS 

X Item Measured 3-axis GRMS Sum

X1 Reference Shaker 2.53 / 2.53 / 2.53 7.59

X2
Launcher

Fixture 2.67 / 2.67 / 2.72 8.06

X3 Launcher 3.55 / 4.26 / 3.32 11.13

X4 Launcher 
+ 1 rocket

Fixture 2.66 / 2.64 / 2.69 7.99

X5 Launcher 3.16 / 4.53 / 3.05 10.74

X6 Launcher 
+ 2 rocket

Fixture 2.69 / 2.61 / 2.66 7.96

X7 Launcher 3.00 / 4.13 / 3.08 10.21
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수량이 증가함에 따라 가속도 응답이 높아졌으며, 로켓

을 1개 장착했을 때 그 증가폭이 더 높았다. 특히 4번 

센서의 가속도 응답이 크게 증가하였으며 6번, 9번의 

센서 응답도 상 적으로 증가하였다. 이 센서들의 위

치는 항공용 발사 와 로켓의 접촉부에서 거리가 먼 

곳이다. 로켓의 장착됨에 따라 로켓의 동특성에 의해 

접촉부가 절점이 되어 상 적으로 거리가 먼 위치에

서 가속도 응답이 높아진 것으로 분석된다. 

2.5 모드상관계수 기준 동특성 차이 분석 

(1) 로켓 장착 수량에 따른 항공용 발사  모드

상관계수 

항공용 발사 의 동특성을 수치상으로 표현하고 

로켓 장착 수량에 따른 항공용 발사 의 동특성 차이

를 정량적으로 비교하기 위해 모드상관계수(MAC, 
modal assurance criterion)로 분석하였다(7). 모드상관

계수는 두 종류 이상의 시료에서 특정 모드의 유사도

를 분석하는 기법이다. 형상 정보는 복소수 형태의 

고유 벡터 값으로 표현할 수 있으며 모드상관계수의 

일반적인 계산식은 식 (1)과 같다. 

∙ 
 modeohape eigenvector complex conjugate and transponate

 (1)

일반적인 계산식은 질량 분포가 형상학적으로 

칭인 구조물에 적용할 수 있지만, 항공용 발사 와 

같이 질량 분포가 비 칭적이며 형상학적으로도 비

칭적인 복합 구조물의 경우에는 수정된 계산식이 필

요하다. 수정된 계산식은 식 (2)와 같다.

∙ 
 modeohape eigenvector complex conjugate and transponate  diagonal

 (2)

두 종류의 시료가 동일한 위치에서 계측한 센서 응

답이 있다면 모드 유사도를 판별할 수 있다. 
로켓 장착 상태에 따른 항공용 발사 의 전체 동특

성 차이를 분석하기 위해 특정 모드의 유사도 판별이 

아닌 모든 주파수에 해 고유 벡터 값을 추출하여 

동특성 유사도를 판별하였다. 세 종류의 시료에 해 

각 축에 한 고유 벡터 값을 추출하였고, 이를 모드

상관계수 계산식에 적용하였다. 동특성 유사도 확인

은 기준 사인 온 랜덤 파워 스펙트럼 밀도 가속도 표

준 편차를 5 Hz ~ 500 Hz까지 가진하였을 때의 응답

으로 비교하였다. 실제 계측은 2.44 Hz 간격으로 204
개 주파수에 한 응답을 측정하였으나 모든 값을 다 

적용하기엔 너무 표본수가 많아 약 14.65 Hz 간격의 

34개 주파수에 한 응답으로 표본을 압축하여 모드

상관계수 계산식에 적용하였다. 항공용 발사 에 로

켓 1개를 장착했을 때와 로켓 2개를 장착했을 때의 

X축 방향 모드상관계수는 Fig. 23과 같으며 이를 정

리한 결과는 Table 10과 같다. 
계산된 행렬의 각 행렬은 두 시료의 동일 모드 

및 동일 절점에서의 모드 유사성을 표현한다. 각 

행렬이 0.9 이상이면 동특성이 유사하다고 판단할 수 

Fig. 23 MAC calculation result 

Table 10 MAC calculation result 

Launcher + 1 rocket & launcher + 2 rocket (x-axis)

Freq 12.20 26.85 41.50 ∙ ∙∙ 466.35 481.00 495.65

12.20 0.4806 0.9929 0.4677 ∙ ∙∙ 0.2952 0.1433 0.3151

26.85 0.9987 0.4842 0.9964 ∙ ∙∙ 0.3723 0.1781 0.4169

41.50 0.9979 0.4822 0.9969 ∙ ∙∙ 0.3612 0.1714 0.4073

∙ ∙∙ ∙ ∙∙ ∙ ∙∙ ∙ ∙∙ ∙ ∙∙ ∙ ∙∙ ∙ ∙∙ ∙ ∙∙

466.35 0.4317 0.3109 0.3902 ∙ ∙∙ 0.9693 0.5630 0.9071

481.00 0.3791 0.2888 0.3443 ∙ ∙∙ 0.7968 0.8485 0.8050

495.65 0.3891 0.3041 0.3546 ∙ ∙∙ 0.8304 0.7568 0.8644
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있다(8). 정리한 결과는 Table 11과 같다.
항공용 발사 에 로켓을 하나 장착했을 때와 두 개 장

착했을 때 X축 방향으로의 동특성 유사도는 41.50 Hz 
이하에서 낮게 나왔다. 그 이후 일부 주파수에서도 

동특성 유사도가 낮게 나왔다. 항공용 발사  전체 

중량에 있어서 큰 비중을 차지하는 로켓으로 인하여, 
장착된 로켓의 수량이 항공용 발사  동특성에 큰 영

향을 크게 주는 것으로 판단하였다.

(2) 로켓 장착 수량에 따른 항공용 발사  모드

상관계수 기준 동특성 차이 분석 

항공용 발사  모드상관계수 각 행렬의 숫자는 

모든 시료에서 34개로 같으며 동일한 주파수에서 계

산되었다. 모드상관계수 기준 동특성 차이를 분석하

기 위해 각 시료에 한 각 행렬의 총합을 구한 뒤 

34개의 각 행렬 숫자로 나눈 값을 동특성 유사도로 

판단하였다. 이는 Table 12와 같다. 
X축의 경우 로켓 수량의 차이가 동특성에 미치는 

영향이 상 적으로 적었으며, Y축과 Z축의 경우 동

특성 차이가 상 적으로 컸다. 이는 Y축과 Z축이 X
축에 비해 비선형 요소가 더 많은 경계조건이며, 로

켓의 형상이 강체이며 로켓 동특성이 항공용 발사

에 미치는 영향이 크기 때문이라고 판단하였다. 

3. 결  론 

가속도 응답 기준 동특성 차이를 분석하였을 때, 
센서 3번에 한 응답 가속도 표준 편차를 기준으로 

Y축에 해 1.6배 이상으로 과도 응답이 발생하였다. 
이는 Y축 경계 조건에 의한 동특성으로 판단하였다. 
센서 4번의 경우 로켓을 장착하였을 때 로켓을 장착

하지 않았을 때보다 약 50 % 이상 가속도 응답이 증

가하였다. 이는 항공용 발사 의 전방부가 로켓 장착

으로 동적 구조 강성이 취약하다는 것을 알 수 있다.
공진주파수 분석을 통해 가속도 응답 도표와 위상 

변화 도표, 모드 형상을 산출하였다. Y축과 Z축에 

해 가속도 응답이 높은 주파수는 모든 시료에서 모드 

형상 분석의 주파수와 일치하였음을 확인하였고, 로

켓 장착 상태에 따라 항공용 발사 의 공진주파수가 

달라짐을 확인하였다. 또한 로켓의 장착으로 인하여 

항공용 발사 에 낮은 역의 공진주파수가 추가됨을 

확인하였다.
모드상관계수 기준 동특성 차이를 분석하였을 때, 

항공용 발사 의 형상과 로켓의 경계 조건에 의해 X
축에 한 유사도는 로켓의 수량과 관계없이 상 적

으로 높은 것을 확인하였다. 또한 로켓의 높은 중량 

비중과 경계 조건에 의해 로켓의 유무에 따른 Y축과 

Z축에 한 유사도는 상 적으로 낮음을 확인하였다. 

Table 12 Dynamic characteristic similarity 

Launcher & launcher + 1 rocket

X Y Z

83.18 % 58.23 % 41.83 %

Launcher & launcher + 2 rocket

X Y Z

71.98 % 59.18 % 46.65 %

Launcher + 1 rocket & launcher + 2 rocket

X Y Z

87.40 % 76.50 % 71.62 %

Table 11 MAC diagonal matrix 

Launcher + 1 rocket & launcher + 2 rocket (x-axis)

Diagonal matrix MAC value Diagonal matrix MAC value

1 (12.20 Hz) 0.4806 18 (261.25 Hz) 0.9678

2 (26.85 Hz) 0.4842 19 (275.90 Hz) 0.6437

3 (41.50 Hz) 0.9969 20 (290.55 Hz) 0.9581

4 (56.15 Hz) 0.9995 21 (305.20 Hz) 0.9905

5 (70.80 Hz) 0.9820 22 (319.85 Hz) 0.7860

6 (84.45 Hz) 0.9845 23 (334.50 Hz) 0.8218

7 (100.10 Hz) 0.9277 24 (349.15 Hz) 0.6891

8 (114.75 Hz) 0.9912 25 (363.80 Hz) 0.8427

9 (129.40 Hz) 0.9994 26 (378.45 Hz) 0.9715

10 (144.05 Hz) 0.9931 27 (393.10 Hz) 0.6057

11 (158.70 Hz) 0.9973 28 (407.75 Hz) 0.8972

12 (173.35 Hz) 0.9700 29 (422.40 Hz) 0.9664

13 (188.00 Hz) 0.9586 30 (437.05 Hz) 0.7446

14 (202.65 Hz) 0.9623 31 (451.70 Hz) 0.6844

15 (217.30 Hz) 0.9691 32 (466.35 Hz) 0.9693

16 (231.95 Hz) 0.7785 33 (481.00 Hz) 0.8485

17 (246.60 Hz) 0.9884 34 (495.65 Hz) 0.8644
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이는 로켓이 항공용 발사 의 Y축과 Z축 동특성에 

큰 영향을 끼치는 요소라고 판단된다.
항공용 발사 는 로켓을 장착할수록 1차 공진주파

수가 낮아졌으며, 로켓을 1개 장착하였을 때 가장 큰 

가속도 응답과 가장 낮은 공진주파수가 발생하였다. 
세 가지 시료에 한 항공용 발사  동특성의 차이가 

크기 때문에 보수적으로 항공용 발사 의 구조 안전

성을 판단하기 위해서는 모든 형상에서의 내구성 검

증이 필요하다고 판단된다.
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