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요 약 

정지궤도 전자광학 탑재체 구동용 2축 구동시스템은 기존 임무의 승계 및 관측 성능 향상을 위해 적용된다. 

본 연구에서는 설계하중 및 발사 충격환경, 궤도환경에서 2축 구동시스템의 구조 건전성을 확인하기 위해 구

조해석을 실시하였다. 우선, 모드 해석을 통해 발사에서 구동시스템의 동적응답특성을 예측하였다. 또한 준

정적 해석을 통해 구동시스템의 구조 건전성을 검토하였으며, 구동시스템과 위성체 간의 체결부 interface에 

적용된 볼트에 대한 체결부 건전성을 검토하였다. 구동시스템의 경우 발사환경 하의 충격해석으로 구조 건전

성을 확인하였다. 마지막으로 열응력 해석으로 궤도환경에서의 열적 구조 안전성을 검토하였다. 

Abstract 

The two-axis actuation system for the geostationary electro-optical payload is applied to succeed the 
existing mission and enhance observation performance. In this study, structural analysis was conducted to 
verify the structural safety of the two-axis actuation system under design loads, launch shock 
environments, and orbital conditions. First, a modal analysis was performed to predict the dynamic 
response characteristics of the drive system during launch. Additionally, a quasi-static analysis was 
conducted to evaluate the structural safety of the actuation system, and the integrity of the bolts used in 
the interface between the actuation system and the satellite body was examined. For the system, 
structural safety was verified through shock analysis under launch conditions. Finally, a thermal stress 
analysis was performed to assess the thermal structural safety of the system in an orbital environment. 

핵심어: 2 축 구동시스템, 구조해석, 유한요소해석, 모드해석, 준정적해석, 열응력해석 
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1. 서론

정지궤도 전자광학 탑재체의 구동시스템은 관측 성능 확보에 필수적인 동작 제어 기술이 
요구되나, 현재는 해외 구매에 의존하고 있는 실정이다[1]. 이에 따라, 구동시스템의 기술 자
립화 및 원천기술 확보를 위해 개발 중인 2축 구동시스템은 저궤도위성 대비 4.5초까지 노출 
시간을 확대하여 복사성능을 향상시키는 반면 노출 시간 동안의 지향 포인트의 불안정성으로 
인해 성능이 저하되어 2축 스캔 구동부의 지향 안정도가 필요하다. 이와 같이 2축 구동시스
템은 위성체에 장착되어 발사 과정 및 정지궤도에 진입하기까지 발사체 및 위성체 분리에 의
한 충격 하중, 발사체의 추진에 의한 정적 가속과 점화, 분리 과정에서의 동적 가속이 조합된 
준정적 하중을 경험하게 된다. 또한 목표 궤도에 진입 후 탑재체는 우주의 열, 진공 환경에 
노출되어 복사 및 전도에 의한 열 전달이 이루어진다[2,3]. 따라서 2축 구동시스템은 임무기
간 동안 성공적인 임무 수행을 위해 상기 환경에서의 하중들로부터 구조건전성이 확보되도록 
설계되어야 한다. 

본 연구에서는 2축 구동시스템의 개요 및 구조해석 결과에 대해 기술하며, 발사 및 궤도 환
경에서의 구조건전성 확보 여부를 검토하기 위해 유한요소모델(finite element model)을 상
용 구조해석 프로그램인 MSC Patran / hypermesh로 작성하였으며, Nastran을 solver로 사
용하여 구조해석을 수행하였다. 우선적으로, 모드 해석을 수행하여 구동시스템의 동특성을 
파악하고, 강성 요구조건 만족 여부를 검토하였다. 또한 준정적 해석을 수행하여 설계 하중 
부가 시 구동시스템에 발생하는 응력에 대한 구조건전성 확보 및 체결부에서의 반력을 산출
하여 체결부 구조건전성을 검토하였다. 추가로 발사 과정에서 탑재체가 경험하게 되는 충격
에 대한 해석을 수행하여, 발사 환경 하 구동시스템의 구조건전성 확보 여부를 검토하였다. 
마지막으로 궤도환경에서의 전도에 의한 열응력 해석으로 구동시스템의 열적 구조건전성을 
검토하였다. 

2. 본론

2.1 2축 구동시스템 구조해석 개요 

2축 구동시스템의 구조적 요구조건은 Table 1과 같으며, 요구조건에 대한 구조건전성 만족 
여부를 검토하기 위하여 작성한 Fig. 1의 유한요소모델 무게는 약 29.6 kg이다. Table 2는 2
축 구동시스템 유한요소모델 작성에 사용한 요소의 종류와 개수를 나타내며, 요소들은 구동
시스템의 구성품 특성에 따라 적용되었다. 체결부의 경우 RBE2(rigid body element, Form2)
와 CBUSH 요소를 조합하여 모사하였으며, 2축 구동시스템이 위성체와 장착되는 main 
flexure의 24개소의 체결부에 대해 6자유도(UX = UY = UZ = RX = RY = RZ = 0) 구속을 부여
하였다. 회전 구동부의 볼 베어링은 상세 모델링 대신 RBE3(rigid body element, Form3)와 
CBUSH 요소를 사용하여 단순화하였다. 발사 환경 시 볼 베어링은 구속되어 있는 상태이므
로, CBUSH 강성은 강체로 모사하였다. 2축 구동시스템에 사용한 물성치는 Table 3에 나타내
었으며, 작성한 유한요소모델의 적절성은 force balancing check로부터 검증하였으며, 구조
체 중량에 대한 force 응답이 각 축별로 동일하게 도출됨을 확인하였다.  
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2.2 2축 구동시스템 모드해석 

2축 구동시스템의 발사 환경에서의 동적 특성을 예측하려는 목적으로 Fig. 1의 유한요소모델
을 사용하여, 모드 해석을 수행하였다. Fig. 2는 모드 해석 결과이며, 발사 환경에서 구조체는 
탄성 거동하며, 고유진동수는 145.29 Hz로 구조체의 강성 요구조건을 만족함을 확인하였다. 

 
Table 1. Requirement for structural analysis 

Classification Requirement 

Stiffness 120 Hz ≤ Natural frequency 

Strength 

Quasi-static 0 ≤ MoS 

Shock 0 ≤ MoS 

Thermoelastic 0 ≤ MoS 

 

 
Fig. 1. Finite element model of two-axis actuation system. 

 
Table 2. Description of finite element model 

Node or element Qty. Total qty. 

Node 3,009,135 3,009,135 

Element 

1D 

RBE2 568 

1,967,025 

RBE3 16 

CBUSH 223 

CONM2 58 

2D CQUAD4 15,077 

3D CTETRA10 1,951,083 

RBE2, rigid body element, Form2; RBE3, rigid body element, Form 3. 
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Table 3. Material properties for two-axis actuation system 

Material 
Young’s modulus 

[GPa] 

Poisson’s ratio 

[-] 

Density 

[kg/m3] 

Al6061-T651 68.3 0.33 2,700 

Al7075-T6 71.7 0.33 2,800 

SUS304 190.0 0.30 8,000 

SUS440C 200.0 0.27 7,650 

Ti-6Al-4V 113.8 0.34 4,430 

Copper 110.0 0.34 8,930 

[Mode 1: 145.29 Hz] [Mode 2: 146.26 Hz] [Mode 8: 261.72 Hz] [Mode 9: 282.00 Hz] 

Fig. 2. Mode shape of two-axis actuation system. 

2.3 2축 구동시스템 준정적 해석 

2.3.1 2축 구동시스템 
2축 구동시스템의 설계 하중에 대한 구조 건전성 검토를 위해 구조체 각 축 방향으로 30 g를 

부가하여 구조체에 발생하는 최대 응력으로부터 안전여유(MoS)를 식 (1)을 통해 계산하였다. 

MoS = ఙೌ೗೗೚ೢ.ௌ.ி×ఙ೘ೌೣ. − 1 ≥ 0    (1) 

식 (1)에서의 σallow.은 재료의 허용 응력이며, σmax.는 구조해석 결과로 계산되는 최대응력, 
그리고 S.F.는 안전계수로, 항복강도에 대해 1.25, 극한강도에 대해 1.40을 적용하였다[4]. 
Fig. 3은 준정적 해석 결과로 축 방향 별 설계하중 부가 시 구조체에 발생하는 최대 응력을 
나타낸다. Table 4에서 작성한 바와 같이 각 축별 최대응력을 식 (1)로 안전여유를 계산한 결
과를 정리한 것이며, 안전계수가 0 이상 값을 가지므로 설계 하중에 대해 구조체는 구조 건전
성이 확보됨을 확인하였다.  

2.3.2 체결부 
2축 구동시스템의 설계 하중에 대한 탑재체와의 인터페이스 체결부 구조 건전성 검토를 위

해 설계 하중 부가 시 체결부에서 계산되는 반력으로 안전계수를 계산하였다. 체결부에 적용된 
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Table 4. Quasi-static analysis results for two-axis actuation system 

Axis Component Material 
σyie.  

[MPa] 
σult.  

[MPa] 
σmax. 

[MPa] 
S.F. MoS 

X 
Bearing 

holder 
SUS440C 450.0 760.0 113.1 

Yie. 1.25 2.18 

Ult. 1.40 3.79 

Y Flexure Ti-6Al-4V 848.1 944.6 240.3 
Yie. 1.25 0.49 

Ult. 1.40 1.25 

Z 
Dummy 

mirror 

Al6061-

T651 
276.0 310.0 156.4 

Yie. 1.25 1.30 

Ult. 1.40 2.47 

 
볼트는 Tables 5, 6과 같이 Ti-6Al-4V 재질의 M8 볼트이며, Fig. 4는 구동시스템의 체결부 
24개소에 대한 정의이다. 체결부에 사용된 볼트에 대한 구조 건전성 검토는 유한요소해석으
로 산출된 X, Y, Z 방향의 반력으로부터 von-Mises stress 변환 후 안전여유를 식 (2)–(5)를 
통해 계산하였다[5,6].  

Table 6은 적용 bolt에 대한 preload로 유한요소해석으로부터 산출한 볼트의 축 방향 하중
에 합산하여 von-Mises 응력을 계산하여 구조건전성 평가에 적용하였다[6]. Table 7은 볼트 구
조건전성 평가로 각 축 방향 설계하중(30 g) 부가 시 보수적으로 반력의 최대값을 사용하여 식 
(5)와 같이 검토하였으며, 안전계수가 0 이상의 값을 가져 체결부에서의 구조 건전성이 확보됨
을 확인하였다. 

 
Table 5. Fastener information 

Fastener type Material 
As 

[mm] 

Strength [MPa]  S.F. 

Yie. Ult.  Yie. Ult. 

M8 Ti-6Al-4V 36.6 848.1 944.6  1.25 1.40 

 
 

  
[X dir.] [Y dir.] [Z dir.] 

Fig. 3. Stress contour of the two-axis actuation system. 
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Table 6. Fastener preload 

Fastener type Material %yie. %uncrt. 
Preload [N] 

P0 P0_min P0_max 

M8 Ti-6Al-4V 0.6 0.1 18,227 16,404 20,049 

Fig. 4. Information for attachment on mounting interface. 

𝐹𝑎𝑠𝑡𝑒𝑛𝑒𝑟 𝐴𝑥𝑖𝑎𝑙 = ඥ(𝐹௭)ଶ          (2)       𝐹𝑎𝑠𝑡𝑒𝑛𝑒𝑟 𝑆ℎ𝑒𝑎𝑟 = ඥ(𝐹௫)ଶ + (𝐹௬)ଶ  (3) 𝜎ி௔௦௧௘௡௘௥ = ට((ி௔௦௧௘௡௘௥ ஺௫௜௔௟ ା ௉బ_ಾೌೣ஺ೞ )ଶ + 3 × (ி௔௦௧௘௡௘௥ ௌ௛௘௔௥஺ೞ )ଶ  (4)     MoS = ఙೌ೗೗೚ೢ.ௌ.ி×ఙಷೌೞ೟೐೙೐ೝ − 1 ≥ 0   (5) 

Table 7. Bolt analysis results 

No. 

Fastener shear [N] Fastener axial [N] Max. 
fastener 
stress 
[MPa] 

MoS 

X Y Z X Y Z Yie. Ult. 

1 2,697 1,771 1,217 1,706 1,327 674 608 0.09 0.05 

2 1,246 774 1,396 838 757 921 576.8 0.15 0.11 

3 601 904 107 410 837 3 572.3 0.16 0.12 
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Table 7. Continued 

No. 

Fastener shear [N]  Fastener axial [N] Max. 
fastener 
stress 
[MPa] 

MoS 

X Y Z X Y Z Yie. Ult. 

4 1,768 1,451 694  1,155 1,065 522 585.4 0.13 0.09 

5 220 982 313  148 802 242 571.6 0.16 0.12 

6 934 282 169  690 255 142 568.4 0.16 0.13 

7 958 328 180  887 345 185 573.8 0.15 0.12 

8 380 130 78  512 63 99 562.1 0.18 0.14 

9 104 117 233  122 175 305 556.3 0.19 0.15 

10 437 737 269  410 713 234 568.4 0.16 0.13 

11 345 525 123  691 315 15 567.2 0.17 0.13 

12 651 572 537  1,182 306 849 580.9 0.14 0.10 

13 2,839 1,802 1,125  1,806 1,342 591 612.1 0.08 0.05 

14 1,243 819 1,405  837 789 904 576.4 0.15 0.11 

15 636 867 87  432 813 15 571.5 0.16 0.12 

16 1,962 1,435 752  1,283 1,060 539 590.2 0.12 0.08 

17 313 934 385  219 766 296 570.4 0.16 0.12 

18 1,015 312 208  743 276 171 570.1 0.16 0.12 

19 1,087 293 209  1,016 315 207 577.9 0.14 0.11 

20 428 134 109  564 99 140 563.6 0.17 0.14 

21 129 89 269  147 138 349 557.5 0.19 0.15 

22 538 699 352  513 679 314 567.3 0.17 0.13 

23 380 539 97  764 340 118 569.2 0.16 0.12 

24 663 558 595  1,220 277 910 582 0.14 0.10 

 

2.4 2축 구동시스템 충격해석  

2축 구동시스템의 발사과정에서 시스템이 경험하는 충격 하중에 대한 구조건전성 검토를 
목적으로 한다. 충격 하중에 대한 정보는 상위 연구기관에서 제공받은 정보이며, Fig. 5와 
Table 8과 같다. 충격하중은 매우 짧은 시간 동안 작용하는 하중으로 이를 해석적으로 모사
하기 위해 모드 과도 해석(modal transient analysis) 수행하였다. 본 해석에서는 SRS(shock 
response spectrum)를 기반으로 하여 임의의 시간 영역에서의 가속도 응답을 도출하였다. 
도출된 가속도 응답은 Fig. 6에 제시되어 있으며, 시간 영역에서의 입력 파형은 감쇠된 정현
파(damped sinusoids)의 조합으로 합성하였다. 감쇠된 정현파를 조합하는 방식은 다양한 주
파수 성분을 포함할 수 있어 충격 하중의 특성을 보다 정확하게 모사하는데 유용하다. 이를 
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Fig. 5. Shock input profile. 

Table 8. Shock analysis specification 

Frequency [Hz] Acceleration [g] 

10 10 

1,300 200 

Fig. 6. Acceleration-time curve base on shock response spectrum. 

통해 구조물의 동적 거동을 보다 정확하게 예측하고자 하였다[7]. 도출 규격의 타당성 검증을 
위해 SRS를 Fig. 7과 같이 재산출 하였으며, 시험 규격인 +6–0 dB 내 profile이 위치하여 규
격과 유사한 경향성을 나타냄을 확인하였다. 

SRS 기반으로 time domain profile을 적용한 축 방향 별 충격해석의 결과는 Fig. 8과 같으
며, 구조체의 발생하는 최대 응력을 식 (1)을 통해 안전여유를 계산한 결과는 Table 9에 정리
하였다. 안전계수가 0 이상의 값을 가지므로 2축 구동시스템은 충격하중에서 구조건전성이 
확보 가능할 것으로 판단된다. 
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Fig. 7. Shock test & analysis shock response spectrum. 

 

 
Table 9. Shock analysis results for two-axis actuation system 

Axis Component Material 
σyie.  

[MPa] 
σult.  

[MPa] 
σmax. 

[MPa] 
S.F. MoS 

X Bracket 
Al6061-

T651 
276.0 310.0 73.4 

Yie. 1.25 2.00 

Ult. 1.40 2.01 

Y Flexure Ti-6Al-4V 848.1 944.6 237.4 
Yie. 1.25 1.85 
Ult. 1.40 1.84 

Z Yoke Ym SUS440C 450.0 760.0 132.8 
Yie. 1.25 1.71 

Ult. 1.40 3.08 
 

2.5 2축 구동시스템 열응력해석  

상온(약 20℃)에서 조립된 2축 구동시스템은 Non-Operation(–20℃–+55℃)의 온도 환경 
조건에서 구조건전성을 검토하였다. 실제 온도차는 ΔT는 35℃이나, 보수적인 해석을 위해 

 
[X dir.] [Y dir.] [Z dir.] 

Fig. 8. Shock analysis results. 
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40℃의 조건을 구조해석에 적용하였다. 2축 구동시스템의 적용된 물성은 등방성 물성으로 선
형적인 온도 변화를 가지며, 온도 변화에 의해 물체 내부에서 발생하는 열응력은 식 (6)에 따르
며 초기 온도 기준 1℃ 차이를 준 선형 해석 이후 결과를 선형 보간하여 결과를 도출하였다. 

𝜎் = Eα∆T    (6) 

열응력 해석 결과는 Fig. 9와 같으며, 온도 변화에 의해 구조체 내부에서 발생하는 최대 열
응력을 식 (1)을 통해 안전여유를 계산한 결과를 물성 별 결과로 Table 10에 정리하였다. 2축 
구동시스템의 온도 환경보다 보수적인 해석 수행 결과로 안전계수가 0 이상의 값을 가지며 
이는 구조체의 열적 구조안전성이 확보됨을 확인하였다. 

3. 결론

본 논문에서는 정지궤도 전자광학 탑재체의 2축 구동시스템에 대한 구조 건전성 검토를 위해 
구조해석을 수행하였다. 구조해석은 모드해석, 준정적해석, 충격해석, 열응력 해석 총 4 항목
을 수행하였으며, 모드 해석 결과 2축 구동시스템의 고유진동수 요구조건인 120 Hz 이상을 
만족함을 확인하였다. 또한 준정적해석 수행 결과로 허용응력 대비 구조체에 발생하는 응력
에 대한 안전여유를 산출하여 설계하중에 대한 구조체의 구조건전성 및 준정적해석으로 계
산되는 체결부에서의 반력으로 구조체와 위성체 간 체결부의 구조 건전성 역시 확보됨을 
확인하였다. 2축 구동시스템이 발사간 경험하는 충격하중에 대한 충격해석을 수행하여 충격
하중에서의 구조건전성을 확인하였으며, 궤도 환경에서의 온도 조건에 대한 열응력 해석 수
행으로 온도 변화에 대한 구조체의 구조건전성을 확인하였다. 

[Ti-6Al-4V] [Al6061-T651] [Al7075-T6] [SUS440C] 

Fig. 9. Thermal stress analysis results. 
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Table 10. Thermal stress analysis results for two-axis actuation system 

Component Material 
σyie.  

[MPa] 
σult.  

[MPa] 
σmax. 

[MPa] 
S.F. MoS 

Main frame Ti-6Al-4V 848.1 944.6 266.4 
Yie. 1.25 1.54 

Ult. 1.40 1.53 

Rotation plate 

Xm 

Al6061-

T651 
276.0 310.0 208.3 

Yie. 1.25 0.06 

Ult. 1.40 0.07 

Shaft Ym Al7075-T6 503.0 572.0 231.4 
Yie. 1.25 0.73 

Ult. 1.40 0.76 

Yoke Xm SUS440C 450.0 760.0 341.3 
Yie. 1.25 0.05 

Ult. 1.40 0.59 
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