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서 론서 론서 론서 론I.I.I.I.

로켓과 같은 항공우주 발사체 구조물은 보와 같은 간단한 형태의 구조적인 모델로 개략적으로 표

현할 수 있다 구조적 모델에서는 기본적으로 작용하는 몇 가지 힘들을 고려하게 되는데 이를 정역학.

적인 해석 방법으로 쉽게 수식 화 할 수 있다 항공우주 구조물을 티모셴코 빔[1]. (Timoshrnko's

과 같은 간단한 구조물로 형상화 하고 이것을 유한요소법이나 리츠 방법 으로 그beam) (Ritz method)

물체에 발생하는 진동을 해석하는 연구 가 진행되었고 여기에 추력 벡터의 방향을 가변적으로 고려[2] ,

하여 상황에 따라 수시로 변화시키는 로 해석하기도 했다 로켓을 보로 모델링하여follower force [3].

보의 길이 방향의 여러 위치에 외력 또는 추력 을 가하고 고유진동수를 구하여 로켓의 운동 안정성을( )

해석하도록 시도되어 왔다 또한 항공기의 부분적인 특정한 진동과 이웃하는 다른 위치에서의 상[4].

대적인 운동과의 상관관계를 수식화하는 노력 과 여기에 항공역학적인 조건들이 추가되어 일반적인[5]

운동의 상태에 대해 연구하려는 노력이 이어져 오고 있다[6].

본 연구에서의 고려되는 로켓 모델은 일반적인 중장거리 탄도 미사일을 모델로 사용하였다 일정한.

궤도에서 비행하고 있는 로켓은 그 궤도에서의 안정된 운동을 수행하기 위해 때때로 자동자세제어

시스템이 작동된다 여기서는 일정한 각도로의 벡터로 추력의 방향조절(automatic attitude control) .

이 가능한 힌지노즐 로켓 엔진이 사용되고 있다 이를 이용한 자동 자세제어는 외부(hinged nozzle) . ,

또는 내부의 여러 영향 하에서 불안정한 로켓의 자세를 힌지노즐을 이용하여 추력의 벡터방향을 조
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절함으로써 바로 잡는다 항공역학적인 힘이 고려된 경우에서 고유진동수로 안전영역에서 비행하는.

로켓의 추력 비행속도 등의 임계값을 구한다 또한 불안정한 운동영역에서 자동자세제어 시스템이, .

작동되는 상황에 대해 안정영역에서 임계값을 구하는 과정과 유사한 과정을 수행하여 구한 고유진동

수로부터 또다시 안정영역의 비행에 대한 해석을 수행하게 된다.

수치 계산에서 사용되는 매개변수들을 무차원화 하여 로켓 설계 시 여러 조건들의 사용에 의한 반

복해석을 피하게 된다 즉 무차원 매개변수를 사용하지 않는 경우에서는 로켓의 길이나 무게 또는. , ,

재료의 선정에 따른 특정한 초기 조건에 따른 해석을 각각의 조건마다 수행해야 한다 그렇지만 무차.

원 매개변수를 사용하는 경우에는 초기조건들과 관계없이 수치적인 해석을 통해 구한 결과들에 특정

한 초기조건들을 대입하여 로켓해석을 수행 하여 로켓설계에 유용한 결과를 도출하게 된다.

본 론본 론본 론본 론II.II.II.II.

모델링모델링모델링모델링1.11.11.11.1

간략히 로켓을 두부 꼬리날개가 위치한 후미부 그리고 나머지(nose fairing section), (tail section),

몸체부분으로 구분하였다 각 각의 부분들은 제각기 그 모양에 따라 공력하중이 작용된다 원뿔. . (cone)

또는 원추형 의 로켓 두부는 강체 로 가정 될 수 있으며 무게는 무시된다 또 엔진(ogive) (rigid body) .

이 탑재되어 있는 후미부 역시 몸체와는 상대적으로 강체로 가정 된다 몸체는 길이방향의 축력 압축. (

력 또는 인장력 과 횡방향의 전단력이 작용되는 보 로 모델링 된다 또 로켓이 운동하면서 발) (beam) . ,

생하게 되는 진동을 유한요소법으로 해석한다.

문제의 일반화문제의 일반화문제의 일반화문제의 일반화1.21.21.21.2

좌표 설정좌표 설정좌표 설정좌표 설정1.2.11.2.11.2.11.2.1
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Fig. 1. Generalized coordinate of a rocket modelFig. 1. Generalized coordinate of a rocket modelFig. 1. Generalized coordinate of a rocket modelFig. 1. Generalized coordinate of a rocket model

에서 보는 바와 같이 두부의 길이가Fig. 1 Ln이고 몸체의 길이 L 후미부의 길이, Lt인 로켓을 개의N

유한 요소로 나누었다 로켓의 길이 방향과 직각을 이루고 있는 횡방향 변위. (v 와 회전각) (ϑ 을 성분)

으로 할 때 k-1번째와 k번째 단면을 경계로 하는 k번째 유한 요소에서의 국부좌표에서의 성분은 다

음과 같다(k = 1 ,2, ...,N).

q (k ) = [ ]v k−1 ϑk−1 v k ϑk (1)

여기서 v k−1 =
vk −1

R
, v k =

vk
R
는 각각 k-1번째와 k번째 무차원 횡방향 변위이고, R은 모든 유한요소



경사진 에 의한 로켓의 공력탄성진동Follower Thrust 11

에서의 특정 단위길이 이다(characteristic unit length) .

Fig. 2. Local coordinate for the k-th finite element of rocketFig. 2. Local coordinate for the k-th finite element of rocketFig. 2. Local coordinate for the k-th finite element of rocketFig. 2. Local coordinate for the k-th finite element of rocket

modelmodelmodelmodel

1−kϑ kϑ
1−kv kv

0

kN
0

kN

kL

1−k k

유한한 길이의 유한요소 경계에서 횡방향 변위와 회전각은 각각 식 와 식 과 같이 비틀림과 압(2) (3)

축력이 작용하는 단면이 균일한 선형보의 정역학적인 해법으로 근사화 된다[1-2].

ṽ (ξ, t )
R

= v k−1   ϕ0 (ξ )+ ϑk−1    φ0 (ξ )+v k      ϕ1 (ξ )+ ϑk     φ 1 (ξ ) (2)

ϑ (ξ, t) = v k−1      η0 (ξ )+ϑk−1      χ0 (ξ )+v k         η1 (ξ )+ ϑ1       χ1 (ξ )

(3)

여기서 ϕ0 (ξ ) = 1 − (1 − )ξ − 3        ξ 2 +2         ξ3

φ0 (ξ ) =
1 +

2
      lk       ξ −

1 + 3
2

      lk         ξ
2 +     lk       ξ

3

η0 (ξ ) = lk        
dϕ 0

dξ
+ (1 − )  lk

χ0 (ξ ) = lk       
dφ 0

dξ
+

1 −

2

= 





1 +
12

L2
k

EI
GAsk

−1

, ξ =
x
Lk
, lk =

Lk

R
이다.

는 보의 전단과 관계되는 단면계수로서 만약 보에 전단력을 무시한다면 전단 강성(shear stiffness)

GAsk→∞이 되므로 = 1이 된다. ξ는 보에서의 무차원 좌표이며 여기서 x는 길이가 Lk =
L
N
인 k번

째 유한요소의 길이 차원의 좌표이다. lk는 k번째 유한요소의 무차원 길이이다. k번째 요소에서의 굽

힘 강성(bending stiffness) EIk과 전단 강성 GAsk는 모든 유한 요소에서 일정하다.

위치 에너지와 운동에너지 정의위치 에너지와 운동에너지 정의위치 에너지와 운동에너지 정의위치 에너지와 운동에너지 정의1.2.21.2.21.2.21.2.2

k번째 유한요소에서의 압축력 N 0
k 로켓의 길이방향에 따른 압축력은 에서 나타내고 있다( Fig. 3 .)

이 작용하는 k번째 유한요소에서 발생하는 굽힘과 비틀림에 의한 위치 에너지는 식 와 같다(4) .

Π(k ) =
1
2

∫
0

lk
( )EIkϑ ′′    2 +GAs    k  ( )v ′−ϑ 2

−N 0
k       v ′    2 dx =

1
2
q (k )TKkq

(k )

(4)

여기서 Kk =
EI

R 3
( )K− pN 0k      P k , p =

PR 2

EI
, N 0k =

1
P
N 0

k
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K k =
EIk
EI
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Kk는 k번째 유한요소의 강성행렬로 보의 순수 강성행렬 Kk과 추력에 의한 강성행렬 P k 무차원 추력,

p 무차원 압축력, N 0k으로 구성되어 있다. EI는 굽힘 강성 이다(bending stiffness) .

y

x

kL tL

p

Fig. 3. Compression along the length of the rocketFig. 3. Compression along the length of the rocketFig. 3. Compression along the length of the rocketFig. 3. Compression along the length of the rocket

한편 로켓은 변형을 하며 일정 횡방향 변위와 회전각에 의해 운동에너지가 발생하는데, k번째 유한

요소의 운동에너지는 식 와 같다(5) .

T (k ) =
1
2

∫
0

lk
( )m kv̇ 

2 + Jkϑ̇ 
2 dx =

1
2
q (k )TM kq

(k )

(5)

여기서

Mk =
mk
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이고 Mk는 k번째 유한요소의 관성행렬이다. mk 와, Jk는 일정한 유한 길이인 k번째 유한요소의 질량

과 질량 관성 모멘트이고 m은 단위길이 당 특정 질량 이다(characteristic mass per unit length) .

공력 분포 하중의 고려공력 분포 하중의 고려공력 분포 하중의 고려공력 분포 하중의 고려1.2.31.2.31.2.31.2.3

로켓에서 발생하는 공력 분포하중은

q (x, t ) =− ρV 2 







∂
∂x

+
1
V

∂
∂t

S (x )






∂v
∂x

+
1
V

∂v
∂t

(6)

와 같고 얇은 물체이론 을 기초로 정의되었다 여기서[2] . V는 비행속도이고 ρ는 공기밀도이다 로켓.

의 몸체부에서의 단면적 S(x )는 식 과 같다(7) .

S(x ) = πr 2
(7)

꼬리날개가 있는 후미부에서의 단면적 S(x )는 식 과 같다(8) .

S (x ) = π






a 2
− r 2 +

r 4

a 2 (8)

식 과 식 에서(7) (8) r은 로켓몸체의 반지름 a (x )는 로켓중심에서 꼬리날개 가장자리까지의 거리이다.

로켓의 겉 표면에서 발생하는 공기에 의한 영향을 무시 (ρSv̈ 0 한 공기역학 분포하중에 대한 일)

의 변분 은 식 와 같다(variation) (9) .

Wa/d =− ρV 2
∫

−Ln

L+L t





S′′v ′+Sv ′′+S ′ v̇
V

+ 2S
v̇ ′

V
vd  x (9)

식 를 부분적분 하면 식 과 같이 표현할 수 있다(9) (10) .

Wa/d =− ρV 2










∫
−L n

0

( )S′v ′ vd  x + Σ
k = 1

N ∫
0

L t

( )Sv″ vdx+   
∫
L

L+L t

( )S′v ′ vdx (10)

−ρV










∫
−L n

0
( )2S′v̇ ′+S ′v̇ vd  x+ 2Σ

k = 1

N ∫
0

Lt

( )S′v̇ vdx+   
∫
Lt

L +Lt

( )2S′v̇ ′+ S′v̇ vdx 

과 같은 적분 식으로 다시 쓸 수 있고 이를 다시 식 과 유한요소를 고려하면 다음 식 과(2), (3) (11)

같이 다시 쓸 수 있다.

Wa/d =− ρV 2πR 3 





ϑ0 v 0 −α0lnϑ0 ϑ0 + Σ
k = 1

N

q (k )TB kq
(k ) + ( )S t − 1 ϑN v N +( )S tlt −J t ϑN ϑN

− ρVπR 4 





v 0
˙

v 0 + α0lnϑ̇ 0 v 0 − α0lnv
˙
 0 ϑ 0 + Σ

k = 1

N

q (k )TD k q (k ) (11)

− ρVπR 4 





( )S t − 1 v
˙
 N v N + ( )S tlt + J t ϑṄ v N + ( )S t lt − J t v

˙
 N ϑN + S tl

2
t ϑN

˙ ϑN
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여기서 ln =
Ln

R
, lt =

L t

R
, S t =

S (L t )

πR 2 , J t =
1

πR 3

∫
0

Lt

S (x )dx 이며 각각 무차원 두부 길이 무차원 후,

미부 길이 무차원 후미부 단면적 무차원 후미부 면적 관성모멘트이다 강체로 가정된 로켓의 두부가, , .

원뿔형일 때의 길이방향에 따른 반지름은
r
Ln

x 이고 원추형일때 r








2x
Ln

−

x 2

L 2
n

로 α0의 값은 각각
1
3
,

8
15
이다.

B k 는 식 와 같이 정의 된다, (12) .

B k = CT
k BkCk , D k = CT

k DkCk (12)

여기서 Bk는 다음과 같다.

Bk = [ ]bij 4 4
, bij =

(i− 1 )(j− 2 )
i+ j− 3

1
lk

(i = 1 , .., 4;  j = 3, 4 )

bij = 0 (i = 1 , .., 4;  j = 1, 2 )

Dk = [ ]dij 4 4

,
dij =

2 (j− 1 )
i+ j − 2

i = 1 , .., 4 ;   j = 3 , 4

dij = 0 (i = 1 , .., 4;    j = 1, 2 )

Ck =













1 0 0 0

− 1
1 +

2
lk 1 −

− 1 +
2

lk

− 3 −

1 + 3
2

lk 3 −

1 − 3
2

lk

2 lk − 2 lk

추력에 의한 변분추력에 의한 변분추력에 의한 변분추력에 의한 변분1.2.41.2.41.2.41.2.4

로켓 길이방향에 ϑN+ P의 각도를 가지고 부가되는 추력 P에 의한 비 보존 외부 일(non

의 변분을 살펴보자 여기서conservative work) . P(t )는 와 같이 각도Fig. 4 ϑN만큼 회전된 추진력

벡터와 로켓 길이 방향이 이루는 각도이다 추력에 의한 외부일의 변분은 식 과 같다. (13) .

WP =−P (ϑN + P ) (vN + L tϑN ) =−

EI
R

p (ϑN + P )( v N + lt ϑN ) (13)

Nϑ
Nδ

Nϑ

P

Nv

Fig. 4. Follower thrust vector in the tail sectionFig. 4. Follower thrust vector in the tail sectionFig. 4. Follower thrust vector in the tail sectionFig. 4. Follower thrust vector in the tail section
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무차원 진동 방정식무차원 진동 방정식무차원 진동 방정식무차원 진동 방정식1.2.51.2.51.2.51.2.5

앞에서 변분식들로부터 구해진 이 시스템의 위치 에너지와 운동 에너지는 식 와 같은 형태로 나(14)

타낼 수 있다.

Π = Σ
k = 1

N

Π (k ),   T = Σ
k = 1

N

T (k ) + T (t )
(14)

여기서 T (t )는 이미 강체로 가정되어 있는 후미부의 운동에너지로 라그랑지 방법(Lagrangian

에 의한 진동방정식을 식 와 공기역학적 분포하중에 의한 일의 변분식 추진력에method) (4), (5) (9),

의한 일의 변분식 이 고려된 형태이다(13) .

이 시스템에서 변위와 회전각 성분은 국부 좌표로 q (k ) (k = 1 , 2, ...,N 로부터 식 와 같이 표현) (15)

할 수 있다.

q =
v0

R
ϑ0

v1

R
ϑ1

v2

R
ϑ2 ...

vN
R

ϑN

T

(15)

진동방정식은 식 의 무차원 시간(16) τ에 종속되며

τ = t

√
EI

m r 4 (16)

다음의 행렬식 형태로 나타내어진다.

M̃
d 2q

dτ 2
+ ασD̃

dq
dτ

+ ( )K̃ + pG̃ + ασ2B̃ q =− p F̃ T (τ ) (17)

여기서 α =
πR 2ρ
m

, σ = V

√
mR 2

EI
, p =

PR 2

EI
이며 각각 무차원 질량 무차원 비행속도 무차원 추력, ,

을 의미한다 또. F̃= [ ]0 0 ... 0 1 1 T는 2N+ 2 차원 벡터로 마지막 두개의 요소가 인 이유는 꼬1

리부분에 추력과 자동자세제어 시스템 작동에서 오는 회전각을 고려한 것이다.

k 번째 유한요소의 강성 행렬 K k (k = 1,2, ...N 를 식 와 같이 모든 유한요소에 대해 고려하면 전) (14)

체의 강성행렬 K̃를 구할 수 있다.

같은 방식으로 k 번째 유한요소의 질량 행렬 Mk (k = 1 , 2, ...N 과 로켓 두부와 후미부의 강체의 집)

중질량 를 조합하면 전체의 질량 행렬(Concentrated mass) M̃을 구하게 된다.

△m2N+1,2N+1 =
m t

m
lt ,

△m2N+1,2N+2 = △m 2N+2 ,2N+1 =
m t

m
l 2
t , (18)

△m2N,2N =
1
3

m t

m
l 3
t +

J t

mR 2
lt

여기서 mt , Jt는 로켓 후미부의 질량과 질량 관성 모멘트이다.

행렬 N kP k (k = 1 , 2, ...N 와 추진력에 의한 조건식 를 고려해 식 을 강성행렬) (19) (20) G̃를 구하게 된

다.

△g2N +1,2N +2 = 1 , △g2N +1,2N +1 =
1
2

Lt

L +Lt

lt (19)
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공력에 의한 전체 행렬 D̃는 k 번째 유한요소의 공력에 대한 행렬 D k (k = 1 , 2, ...N 와 로켓 두부와)

후미부의 조건식 을 고려하여 구한다(20) .

△d1, 1 = 1 , △d1, 2 =− △d2 ,1 = α0ln ,

△d2N +1,2N +1 = S t − 1 , △d2N +1,2N +2 = S tlt + J t , (20)

△d2N +2,2N +1 = S tlt − J t , △d2N +2,2N +2 = S tl
2
t

공력에 대한 전체 행렬 B̃는 k 번째 유한요소에 대한 공력행렬 B k (k = 1 , 2, ...N 와 로켓 두부와 후)

미부의 조건식 을 고려하여 구하게 된다(21) .

△b1, 2 = 1 , △d2N +1,2N +1 = S t − 1 ,

△b2N +1,2N +2 = S t − 1 , △b2N +2,2N +2 = S tlt − J t (21)

에서 전체 행렬Fig. 5 M̃,  K̃,  G̃,  D̃,  B̃이 로켓의 두부와 후미부 항의 값을 추가하여 구성되는 형태를

보여주고 있다.

Fig. 5. Addition of nose and tail terms for global matricesFig. 5. Addition of nose and tail terms for global matricesFig. 5. Addition of nose and tail terms for global matricesFig. 5. Addition of nose and tail terms for global matrices

K̃ =

K N− 1

K 2

K 1

K N

⋱

M̃ =

M N− 1

M 2

M 1

M N
△m 2N+1,2N+1 △m 2N+1,2N+2

△m 2N+2,2N+1△m 2N+2,2N+2

△m 1,1 △m 1,2

△m 2,1 △m 2,2

⋱

G̃ =

N 0NPN

△g 2N+ 1,2N+ 2
△g 2N+ 2,2N+ 2⋱

N 0N− 1PN− 1

N 02P2N 01P1

B̃ =

B N− 1

B 2

B 1

B N
△b 2N+ 1,2N+ 2
△b 2N+ 2,2N+ 2

△b 1,2
△b 2,2

⋱ D̃ =

D N− 1

D 2

D 1

D N
△d 2N+ 1,2N+ 1 △d 2N+ 1,2N+ 2
△d 2N+ 2,2N+ 1 △d 2N+ 2,2N+ 2

△d 1,1 △d 1,2
△d 2,1

⋱
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자동자세제어자동자세제어자동자세제어자동자세제어1.2.61.2.61.2.61.2.6

자동적으로 방향이 제어되는 로켓의 경우에 방정식 은 자동자세제어의 방향지시에 의해 몇 가(17)

지의 요소를 더 고려해야 한다 예를 들어 힌지 노즐에 의한 관성 운동을 무시 하고 로켓 후미부의. ,

추력벡터와 로켓 길이방향 사이의 각도와 각속도로 인한 가장 간단하게 회전하려는 관성을 고려하는

경우이다 자동자세제어에 의한 추력 벡터와 로켓 길이방향 사이의 각도는 다음과 같다. .

T = P
T+ k0ϑ0 +k1ϑ̇ 0 (22)

여기서 P
T는 로켓에 이미 주어진 추력벡터와 로켓 길이방향 사이의 각이다. k0과 k1은 노즐의 회전과

관계되는 계수들이다.

자동자세제어 시스템이 작동되는 경우에 식 는 행렬(17) G̃와 행렬 ασ D̃에 다음과 같은 자세제

어에 관한 항들을 추가하게 된다.

△g2N +1,2 = k0 , △g2N +2,2 = k0lt ,

△d2N+1,2

ασ
= k0P ,

△d2N+2,2

ασ
= k1P   lt (23)

예 제예 제예 제예 제1.3.1.3.1.3.1.3.

초기 조건초기 조건초기 조건초기 조건1.3.11.3.11.3.11.3.1

본 논문 예제에 쓰이는 로켓의 특징은 원통형의 몸체로 k번째 유한요소의 길이 Lk로 몸체의 길이

L이 개의 유한요소로 나누어 져 있다N .(k = 1,2, ...N, N = 16 몸체의 원통 모양은 기하학적으로 일)

정한 형태를 지니어 질량과 굽힘 강성 전단 강성 역시 일정하다, (mk = m, EIk = EI, GAs, k =GAs).

특정 단위길이 R은 로켓 몸체의 단면 반지름으로 한다(R= r 과 같이 후미부는 삼각형 형태). Fig. 1

의 꼬리날개이고 후퇴각 0가 30˚일때 S t = 30.603 , J t = 95.263이다 로켓두부가 원뿔형으로 가정 할.

때 α0 = 1/3이다.

무차원 추력 p와 무차원 비행속도 σ가 일정하게 변할 때의 무차원 계수들과 물성치들을 다시 표로

정리하면 다음과 같다.

Table 1. Parameters and material propertiesTable 1. Parameters and material propertiesTable 1. Parameters and material propertiesTable 1. Parameters and material properties

N 16 R r 1 α0 1/3 0 30o

EIk EI GAs, k GAs lk 2 mk m Jk/mR2
0.25

S t 30.603 J t 95.263 ln 4 mn 0 Jn 0

k0 0 or 1 k1 0 lt 8 mt/m 1 Jt/mR2
0.25

결과 및 해석결과 및 해석결과 및 해석결과 및 해석1.3.21.3.21.3.21.3.2

로켓이 가진 고유의 무 차원 고유진동수 wi     

√
mR 4

EI
를 순서대로 나열하면 다음과 같다.

w(1)
0 = 0,  w(2)

0 = 0,  w1 =0.01407,  w2 = 0.03983,w3 = 0.08116,  w4 = 0.13914,  w5 = 0.21385 ...

여기서 w(1 )
0 = 0 , w(2 )

0 = 0는 제로고유진동수 로 로켓의 강체 진동을 의미한다(zero eigenfrequency) .
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은 무차원 추력Fig. 6 ~ 10 p와 무차원 비행속도 σ가 일정하게 변할 때의 식 에서의 무차원(17)

고유진동수(λ = α wi 의 상태를 실수부) (α 와 허수부) (w 로 나누어 도식화한 것이다) .

Fig. 6. Non-dimensional eigenfrequency dependence onFig. 6. Non-dimensional eigenfrequency dependence onFig. 6. Non-dimensional eigenfrequency dependence onFig. 6. Non-dimensional eigenfrequency dependence on

non-dimensional thrust (non-dimensional thrust (non-dimensional thrust (non-dimensional thrust (σ = 0 ,,,, k0 = 0 ))))
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Fig. 7. Non-dimensional eigenfrequency dependence onFig. 7. Non-dimensional eigenfrequency dependence onFig. 7. Non-dimensional eigenfrequency dependence onFig. 7. Non-dimensional eigenfrequency dependence on

non-dimensional thrust (non-dimensional thrust (non-dimensional thrust (non-dimensional thrust (σ = 0 ,,,, k0 = 1 ))))
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을 살펴보면 맞바람이 없는 비행Fig. 6 (σ = 0 에서 모든 추력 범위에서 불안정한 운동을 하고 있)

다 실수 부 만이 존재하는. α(1 )
0 ,α(2 )

0 은 강체처럼 로켓이 변형하지 않은 채 운동한다 만약. α(1 )
0 > 0이
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라면 로켓의 운동은 정적 으로 불안정하다 이는 진동은 없지만 횡방향 변위와 회전각이 발산(static) .

하는 불안정한 운동의 형태를 보이고 있다 무차원 임계 추력이 이상에서는 진동의 진폭이 발. 0.0792

산하는 동적 으로 불안정한 운동을 한다(dynamic) .

은 의 상황에서 안정적인 자세제어를 위해 방향을 제어한다 무차원 추력 값이Fig. 7 Fig. 6 . 0.0080

이하에서 안정적인 운동영역을 보이고 있다 이상 이하의 영역에서 로켓의 고유진동수는. 0.0080 0.018

중근을 가지게 된다 이는 불안정한 진동의 발산을 가져오는 운동을 의미한다 이상에서는 정적. . 0.018

으로 불안정한 운동으로 변위와 회전각이 발산하고 있다 과 은 결론적으로 맞바람이 없. Fig. 6 Fig. 7

는 상태에서 로켓은 불안정한 운동으로 비행하지만 이 때 작동되는 자동자세제어로 이하의 영0.0080

역에서 안정적인 비행을 하게 된다.

Fig. 8. Non-dimensional eigenfrequency dependence onFig. 8. Non-dimensional eigenfrequency dependence onFig. 8. Non-dimensional eigenfrequency dependence onFig. 8. Non-dimensional eigenfrequency dependence on

non-dimensional air speed (non-dimensional air speed (non-dimensional air speed (non-dimensional air speed (k0 = 0 ,,,, p = 0 ))))
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은 추력이 없는 상태Fig. 8 (p = 0 에서 맞바람 속도에만 의존한 비행 상태이다 무차원 고유진동수) .

의 실수부가 보다 작다는 점은 진동하는 로켓 변위와 회전각의 진폭이 수렴한다는 것을 의미하며0

이는 안정적인 운동이 진행된다는 점을 말한다 에서 무차원 임계 비행 속도는 이고 이 값. Fig. 8 1.90

이하의 영역에서 안정적으로 비행한다 무 차원 임계 비행 속도 이상에서 로켓은 에서의 상황. Fig. 6

과 같이 실수부는 있지만 허수부는 없는 정적 불안정 운동이다.

는 에서의 추력이 없는 상태와 에서 로켓이 안정적으로 운동 할 수 있는 영역내Fig. 9 Fig. 8 Fig. 7

의 무차원 추력 값 를 준 상태를 결합한 것이다 전체적으로 약간의 불안정한 상태를 보이고 있0.002 .

다 무차원 임계 비행 속도 이하에서 진동이 발생하며 진폭이 발산한다 또 무차원 임계 비행속도1.9 .

이상에서는 정적으로 불안정한 상태이다.

은 에서의 불안정한 비행 상태에서 자세가 제어되고 있을 때를 나타내고 있다 무차원Fig. 10 Fig. 9 .

임계 비행 속도 이하에서 안정적인 상태를 보여주고 있고 이상에서 정적으로 불안정한 비행 상1.9 , 1.9

태가 나타난다 그림 에서의 불안정한 비행은 자세가 제어되면서 무차원 임계 비행 속도 이하의 영. 8

역에서 안정적인 비행으로 복구됨을 나타내고 있다.
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Fig. 9. Non-dimensional eigenfrequency dependence onFig. 9. Non-dimensional eigenfrequency dependence onFig. 9. Non-dimensional eigenfrequency dependence onFig. 9. Non-dimensional eigenfrequency dependence on

non-dimensional air speed (non-dimensional air speed (non-dimensional air speed (non-dimensional air speed (p = 0.002 ,,,, k0 = 0 ))))
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Fig 10. Non-dimensional eigenfrequency dependence onFig 10. Non-dimensional eigenfrequency dependence onFig 10. Non-dimensional eigenfrequency dependence onFig 10. Non-dimensional eigenfrequency dependence on

non-dimensional air speed (non-dimensional air speed (non-dimensional air speed (non-dimensional air speed (p = 0.002 ,,,, k0 = 1 ))))
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결 론결 론결 론결 론III.III.III.III.

로켓들의 일반적인 비행 조건들로 안정적인영역들을 추정해 보았다 로켓이 안정 비행을 하기 위해.

사전에 주지하고 있어야 하는 임계 추력과 임계 비행속도들을 계산적으로 예측할 수 있었고 또 상황,

에 따라 동적으로 또는 정적으로 불안정한 영역에서도 추력 벡터가 방향을 제어하는 것으로 다시 안

정상태로 복구하는 것도 예측하였다 이 밖에도 추력이 없을 때. (p = 0 의 무차원 임계 비행속도)

σcr = 1.90와 운동 흐름이 없을 때, (σ = 0 의 무차원 임계추력) pcr = 0.0792을 토대로 무차원 비행속

도와 무차원 추력에 다양한 로켓들의 조건을 대입하여 실제적인 값들을 얻어 낼 수 있다 이 데이터.

값들을 얻어내는 과정을 통해서 본 논문의 해석방법이 로켓 비행의 모습을 예측함으로써 실질적인

설계에 필요한 정보를 제공할 수 있다.

후 기후 기후 기후 기

본 연구는 스마트무인기 기술개발사업 및 국방과학연구소 그리고 서울대학교 비행체특화연구센터의
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