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1. 서 론 

항공기의 조종석(cockpit)에 장착되는 시현 시

스템(display system)은 간단한 버튼조작에 따라 

속도, 자세, 방향, 항법등 다양한 비행정보를 항공

기 조종사(pilot)에게 제공하는 전자장비이다. 항공

기의 운행에 필수적인 정보를 제공하는 시현 시스

템은 항공기에서 유발되는 진동외란에 강인하게 

설계되어야 한다. 현재 개발중인 시현 시스템은 

비교적 작은 5 인치의 화면으로 구성되며, 모든 항

공기에서 사용할 수 있도록 설계되고 있다.  

본 논문에서는 유한 요소 해석법을 이용하여 시

현 시스템의 해석모델을 구축하고, 이를 통해, 각 

항공기별 진동외란에 대한 구조적 영향을 고찰하

였다.  

2. 진동 해석 

2.1 진동 외란 정의 
개발중인 시현시스템은 장착 대상 항공기가 정해

져 있지 않으나, 진동 외란의 관점에서 볼 때, 장착

대상을 제트기, 프로펠러기, 회전익기등으로 나눌 

수 있다.  

제트기의 진동 외란은 15~2000Hz 범위의 광대

역 랜덤가진원을 가지며, 300~1000Hz 범위에서는  

비교적 높은 레벨의 랜덤가진원이 존재한다. 프로

펠러기의 진동 외란은 15~2000Hz 범위의 광대역 

랜덤가진원과 프로펠러로 유발되는 113Hz 근방의 

협대역 랜덤 가진원과 그 하모닉성분으로 존재한다. 

회전익기의 진동 외란은 10~500Hz 의 랜덤가진원

과 회전익으로 유발되는 정현파 피크 하모닉성분이 

4Hz~55Hz 범위에서 존재한다.[1] 

본 연구에서는 기존에 수행되었던 사업에서 도출

된 제트기는 F15K, 프로펠러기는 MUAV, 회전익기

는 KUH 의 진동외란을 임의로 적용하였다. 각각의 

진동입력 프로파일은 그림 1 과 같다.  

 
그림 1 제트기,프로펠라기,회전익기 진동외란 

2.2 해석 모델 구축 

시현 시스템의 내부구성에 따라, 해석 모델을 

구현하였다. 

(1) 시현 시스템(display system) 구성 
시현 시스템은 그림 2 와 같이 LCD 모듈부, 하

우징, 측판, ICM, 보드조립체 2 종, 전원부모듈, 

Gyro 부 등으로 구성되며, LCD 모듈부의 각 모

서리 4 곳에 M4 Screw로 조종석 패널에 체결된

다.  

  
그림 2 시현 시스템 구성 

(2) 부분품 유한요소(FE) 모델 확인 
FE 모델을 구성하면서 조립된 형태의 FE 모

델은 조립되는 과정을 어떻게 구현하는가에 따라 

결과에 많은 영향을 주게 된다. 해석모델을 검증

하기 위해 단품 또는 부분 조립체의 Free-Free

상태의 해석모델과 실험모델을 비교하여, 그림 3

과 같이 유사한 결과를 확인하였다. 

633Hz    650Hz     617Hz    592Hz 

      
그림 3 하우징과 IOM조립체 1차 Mode 비교 
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(3) 전체 유한요소(FE) 모델 구축 
그림 4 와 같이 FE 모델은 주로 Solid 요소로 

구조물을 구성하였고, 보드부는 Shell 요소로 구

성하였다. 경계조건으로는 실제 조종석 패널에 

체결되는 곳 주변을 고정조건으로 가정하였다. 

  
그림 4 시현 시스템  FE 모델 

2.3 해석 결과 

(1) Normal Mode 해석 
그림 5 와 같이 1 차 고유진동수는 340Hz 이며,  

2 차 399Hz 로 해석되었으며,1 차 모드는 상하방

향 모드이며, 2 차 모드는 좌우방향 모드이다. 

1 차;340Hz              2 차;399Hz  

   
그림 5  1차 및 2차 Normal Mode 해석 

(2) Response 해석 
Response 해석 결과 가장 취약할 것으로 예

상되는 방향인 상하방향 최대응력이 제트기의 경

우 5.4ksi, 프로펠라기 3.2ksi, 회전익기 2.6ksi

로 나타났으며, 그림 6 에 끝 단에서의 가속도 응

답 그래프와 340Hz 에서의 가속도를 나타내었다. 

제트기( 11.5g^2/Hz) 
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그림 6 Response 해석 및 가속도 그래프 

(3)  피로 파손 분석 
진동외란이 랜덤진동이므로, 시험체에 부과되

는 응력은 최대응력을 1σ 로 정의하는 정규분포

로 존재한다. 가장 심각한 제트기의 경우, 1σ 기

준(68%) 5.4Ksi , 2σ 기준(27%) 10.8Ksi, 3σ 기

준(4%) 16.2Ksi 로 나타나며 그림 7 에  MIL-

HDBK-5J 의 S/N curve 에 나타내었다.   

 
그림 7   Al 6061-T6 S/N curves 

Miner 의 누적 손상 피로를 고려하여 피로수명

을 예측하여 보았다.[2] 축당 1 시간의 시험이지

만 보수적으로 3 시간 시험으로 가정하였다. 수

식 1 은 3σ응력에서 파손이 일어날 횟수이며, 
수식 2 는 시험 시간 동안 3σ응력의 반복횟수이
다. 수식 3 은 누적 손상율로 여기서는 3σ만 고

려하였다. 수식 4는 예측된 피로수명이다. 
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3. 결  론 

본 연구를 통하여 시현 시스템의 유한요소해
석모델을 구축하였고, Response 해석의 결과로 
Miner 의 누적 손상 피로를 고려하여 피로수명
을 예측하여 시험시간 내 피로파손이 발생하지 
않도록 설계되었음을 확인하였다. 추후 시험을 
통한 검증 및 최적화 설계의 기초자료로 활용
할 수 있겠다. 
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