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ABSTRACT

  Launch vehicles cause several shock events during their lift-off. The excessive shock loads in 

the several thousands of g's level can results in permanent damage to electronics, optics and 

other sensitive payload components. The shock can be attenuated by mounting a shock absorber. In 

this paper, we proposed a semi-active control logic to attenuate the shock so that the input 

acceleration to main instruments does not exceed the allowable maximum acceleration value. For the 

performance investigation, two elements model of variable damping and spring stiffness has been 

used and the analysis results indicate that the proposed semi-active control logic attenuates 

shock level better than an optimal passive and conventional semi-active on-off control system.
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1. 서    론

  발사체의 단분리 및 위성체 분리과정에서 구

속해제 장치로 사용되는 폭발식 파이로 분리장

치의 작동시 수반되는 과도한 충격은 전자장비, 

광학 기구물 등 충격에 민감한 탑재장비에 치명

적 손상을 가져올 수 있다. 발사시 수반되는 충

격은 주로 발사체의 단분리, 노즈훼어링 분리, 

위성체 분리, 모터점화 및 모터의 작동정지 시 

발생하며, 궤도상에서는 일반적으로 태양전지

판, 안테나와 같은 전개형 구조물의 구속해제 

시 충격을 수반한다. 구속해제 메커니즘에 적용

되는 파이로는 작동 시 축적된 에너지의 갑작스

런 방출로 고주파 성분의 수천 g레벨의 에너지

를 발생하며,과도한 충격에의한 실패사례로서 

전기적 리드나 솔더링 조인트부의 파손, 릴레이

의 채터링, 위치센서의 정렬변동, 케퍼시터의 

오작동, 체결부의 미끄러짐 발생, 기어부의 손

상 및 취성 구조물의 파손 등을 들 수 있다. 

  주요 탑재임무장비로의 충격 전달력은 충격감

쇠마운트의 적용으로 최소화 가능하다. Johnson 

et al. [1-3]은 위성체로의 충격 전달력 및 동

적하중 최소화를 위해 발사체와 위성체의 분리

면사이에 고감쇠 조인트로 구성된 Soft Ride 
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Shock Ring을 적용한 수동형 충격감쇠 시스템을 

개발하였으며 현재까지 수차례의 발사에서 시스

템의 유효성을 입증하였다. 수동형 시스템은 안

정성과 신뢰도 측면에서 유리하기 때문에 현재

까지많은 우주임무수행에  적용되었다. 그러나 

수동형시스템은 감쇠, 마찰 등 시스템의 고유파

라메터가 고정되어 있기 때문에 진동절연성능에 

한계가 존재하는 단점을 갖는다. 저감쇠 구조로 

설계된 수동형 충격감쇠 시스템은 고주파 성분

을 갖는 충격 최소화에는 효과적일 수 있으나, 

충격에 의해 유발되는 진동에 대해서는 충격감

쇠를 위해 고정된 저감쇠 파라메터의 한계로 진

동감쇠에는 효과적이지 못하다. 반능동형 시스

템은 감쇠, 마찰 그리고 강성 등과 같은 수동형 

시스템 고유의 특성을 적극적으로 제어해 주며, 

수동 메카니즘에 의해 에너지 소산이이루어지기 

때문에 수동형 방식과 같이 시스템이 안정되고, 

수동형에 비해 진동감쇠효과가 높다. 상기의 시

스템의 안정화 및 고성능의 장점을갖는반능동형

시스템의 우주분야 적용성 검토를 위해 저자는

리액션휠의 진동절연을 통한 지향성능향상 [4], 

유연 우주구조물의 제진[5] 그리고 반능동형 댐

퍼의 on-off시 유발되는 chattering 최소화를 

통한 지향성능향상[6] 등의 연구를 수행하였다. 

Makihara et al. [7]은 입자형 ER 유체를 적용

한 충격감쇠기법을 제안하였다. ER 유체를 이용

한 반능동 충격감쇠기법은 ER 충격감쇠기의 수

학적모델의 가변마찰 요소를 적극적으로 제어하

여 허용치 이상의 충격이 임무장비에 인가되지 

않도록 하는 제어기법으로 충격 및 충격에 의해

유발되는 진동감쇠에도 효과적임을 수치해석을

통해 입증하였다. 일반적으로 가변마찰을 이용

한 시스템의 경우, 가변감쇠형에 비해 진폭 의 

존성이 존재하며, 마찰가변 시 chattering으로

부터 야기되는 충격이 임무장비에 영향을 줄 수 

있다. 

  본 연구에서는 충격과 진동감쇠에 효과적인 

제어기법 구현을 목적으로, 가변감쇠와 스프링 

요소로 구성된 2요소 모델을 기반으로 하는 가

변 감쇠형 반능동 충격제어기법을 제안하였다.

반능동 진동제어기법과 결합된 충격감쇠기법은

주요 탑재임무장비에 허용치 이상의 충격이 인

가되었을 때는 가변감쇠요소를 적극적으로 제어

하여 허용치 이상의 충격이 인가되지 않도록 하

며, 충격에 의해 유발되는 진동에 대해서는 LQ

제어 이론으로부터 도출된 진동제어법에따라 적

극적으로 진동을 감쇠하는 방법이다. 본 논문에

서 제안한 가변감쇠형 반능동 충격 및 진동감쇠

기법의 유효함을 시뮬레이션을 통해 검증하였으

며, 감쇠기의 반응지연이 존재하였을 경우의 제

어기법의 유효성을 분석하였다.

2. 본  론

2.1 수치해석 모델과 운동방정식

  Figure 1은 가변감쇠 반능동형 충격 및 진동 

감쇠기법의 유효성 검증을 위해 적용된 시뮬레

이션 모델을 나타낸다. 시뮬레이션 모델은 충격

에 민감한 탑재임무장비, 반정현파 충격이 인가

되는 base 그리고 이들 사이에 충격 전달력 최

소화를 목적으로 하는 충격감쇠기로 구성된다. 

충격감쇠기는 인가전압 및 자장에 의해 유체의 

특성이 변화하는 ER 유체 또는 MR 유체를 작동

유체로 갖는 감쇠기를 가정하여, 가변감쇠 요소 

, 고정감쇠 요소  및 스프링 요소 로 구성

하였다. Figure 1의 시뮬레이션 모델의 운동방

정식은 다음과 같으며,

       (1)

임무장비에 전달되는 전달력 는 다음과 같다.

 
      (2)

여기에서, 은 충격에 민감한 임무장비의 질

량, 와 는 각각 base와 임무장비의 변위를 나

타낸다.  은 와 의 상대변위를 나타낸다.
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Fig. 1 Numerical Simulation Model 

2.2 가변 감쇠 반능동 충격/진동 제어기법

  주요 탑재임무장비에 허용치 이상의 충격이 

인가 되었을 때는 Fig. 1의 가변 감쇠요소를 적

극적으로 가변시켜 허용치 이상의 가속도가 탑

재임무장비에 전달되지 않도록 하며, 충격에 의해 

유발되는 진동은 반능동 진동제어로 감쇠시키는 

가변 감쇠형 반능동 충격/진동감쇠 기법을 다음

과 같이 제안하였다. 

  충격에 의해 유발되는 진동감쇠를 목적으로 

LQ (Linear Quadratic) 이론에 근거한 반능동제

어기법 도출을 위해 상기 운동방정식의 식(1)을 

상태방정식으로 나타내면 다음과 같이 간략화 

할 수 있다.

        (3)

상태변수는 다음과 같이 정의되며,

    


     (4)

여기에서, , , 그리고 는






 










      (5)

 



 

 





     (6)

          (7)

        (8)

로 나타낼 수 있다.

  LQ 이론을 기반으로 한 반능동 제어기법의 판

정식을 정의하기 위하여 식(8)에서의 감쇠력 

에 대한 최적제어입력  는 다음과 같이 정의

된다.

  ≡      (9)

최적제어 입력을 선정하기 위한 성능지표함수

는 다음과 같이 정의되며,

 


∞


   (10)

여기에서,   는 가중치를 나타내고, 제

어이득 는 다음식과 같이 정의되며,

 
      (11)

 는다음의 Riccati 방정식으로부터 얻어진다.

    
        (12)

  본 논문에서 가정한 반능동형 댐퍼모델에서는

제어입력 를 직접 제어할 수 없으므로, 감쇠계

수 의 제어를 통해 를 최적제어입력  에 

최대한 추종 가능하도록 하는 제어기법을 제안하

였으며 이는 다음의 판정식으로 구현 가능하다.

     ≤ 

    
  

    (13)

본 논문에서는 상기의 제어기법을 LQSA (Linear

Quadratic Semi-Active Control)로 명칭한다.   

  충격제어를 목적으로 가변 감쇠요소를 적극적

으로 가변시켜 허용치 이상의 가속도가 탑재임

무 장비에 인가되지 않도록 하는 충격감쇠기법

을 다음과 같이 제안하였다.

  주요 탑재임무장비에 가해지는 충격제어 성능검

증을 위해 탑재장비의 충격 안정성 기준인 가속도 

허용치 를 가정하였다. 본 논문에서 제안한 충

격제어기법은 탑재임무장비에 가해지는 가속도 레

벨  이 허용치   이상일 경우, 가변 감쇠력 

의 적극적인 제어를 통해 탑재임무장비에 허용 
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가속도 레벨인  이상 인가되는 것을 제한한다. 

탑재장비에 가해진 가속도 레벨 가 에 도달

할 때 급격한 감쇠력  변화로 인해 야기되는 채

터링 현상과 실제 시스템제어에서의 반응 지연으

로 인한 제어성능 저하를 최소화하기 위해 충격 

감쇠 기법이 동작하는 구간  ≤  을 정

의하였다. 충격/진동성능 가중치 는 ≤≤로 

정의되며 가중치  가 작을수록 충격/진동 감쇠기

법은 충격제어를 우선으로한다. 본 논문에서는 

 가 에 도달하기 전,   ≤  영역에

서 탑재임무장비의 허용가속도  이상의 가속도

가 탑재장비에 인가되지 않도록 가변 감쇠력 를 

제어한다.

  식(2)로부터 본 논문에서 제안된 충격제어를 

위한 감쇠력 는 다음과 같이 정의된다.

  
 

 

 
≤ 

  (14)

하지만, 감쇠계수 는 최대치()와 최소치

() 사이에서 제한된다. 따라서, 상기의 충

격제어 기법은 다음의 판정식에 의해 구현가능

하다.


  (15)

여기에서,

    










 
≥ 




  ≤
 

 

    (16)

  상기의 진동제어를 위한 LQSA와 충격제어기법을 

결합하면 다음과 같은 가변 감쇠형 반능동 충격/

진동제어 기법을 얻을수있다. 가변 감쇠형 반능동 

충격/진동제어기법은 탑재임무장비에 인가되는 가

속도 절대치  가 충격/진동제어 기법의 스위

칭 기준   이하일 경우 충격에 의해 발생되는 

진동에 대해서 LQ 기반의 반능동제어기법을 통해 

제진시키고, 탑재 임무장비에 인가되는 가속도 절

대치  가  를 초과할 경우, 충격제어기법을 

적용하여 탑재임무장비의 가속도레벨이 허용 가속

도 레벨  이상으로 인가되지 않도록 제어한다. 

  식(13)과 식(16)으로부터 본 논문에서 제안한 

가변 감쇠형 반능동 충격/진동 제어기법은 다음

의 판정식으로 구현 가능하다.

      ≤  
    ≤ 

      

   ≤ 




     (17)

본 논문에서는 상기의 제어기법을 Shock-LQSA로 

명칭한다.

Parameters Values Unit

 10 

 10000 

 50  

 0, 500  

 0.95 - 

Table 1. Parameters for Numerical Simulation

Fig. 2 Time Profiles Obtained from LQSA and 

Optimal Passive Shock Absorber (=0.01s, 

=1000G)



제 7권 제 1호 2013. 3. 가변 감쇠를 이용한 충격제어기법의 성능분석 5

Fig. 3 Time Profiles Obtained from Shock-LQSA 

( t = 0.01s, A = 1000G )

2.3 시뮬레이션 결과

  본 논문에서 제안한 LQ 기반 가변 감쇠형 반

능동 충격/진동제어기법의 성능을 검증하기 위

해 Fig. 1의 간략화된 모델을 이용하여 시뮬레

이션을 수행하였으며, 다음과 같은 반정현파 성

분의 충격이 base에 작용한다고 가정하였다.

     ≤     
  (18)

여기에서, 와 는 각각 반정현파의 진폭과 시

간간격을 나타낸다. 탑재임무장비의 허용 가속

도 레벨 =140G로 가정하였으며, 수치해석에 

적용된 파라메터값을 Table 1에 나타낸다. 위성

체는 발사환경에서 발생하는 충격외에 궤도상에

서 전개형 구조물의 구속해제시 발생하는 충격

을 경험하며, 궤도상에서의 진동절연을 위해 발

사시 구속장치로 구조건전성을 확보하고 궤도상

에서 구속을 해제하여 저강성의 절연기로 지지

되도록 하는 방법이 적용되고 있다. 또한, 궤도

상에서는 임무에 따라 순차별로 구속해제장치가 

작동 될 수 있다. 따라서, Table 1에서 제시된 

저강성 구조는 궤도상에서의 진동절연을 목적으

로 탄성지지 되고 있는 시스템에 타 분리장치 

작동시 발생하는 충격이 전달되지 않도록 하는 

조건을 고려하여 분석된 것이다. 

  Figure 2는 식(18) 의 =1000, =0.01의 반

정현파 성분의 충격이 base에 작용하였을 경우

의 LQSA로부터 얻어진 응답프로파일을 나타낸

다. LQSA와의 비교를 위하여 가 최적화된 수동

형 감쇠기로부터 얻어진 가속도를 함께 도시하

고 있다. 진동제어기법만을 적용한 LQSA의 경

우, 충격에 대해서는 LQSA의 판정조건에 따라 

충격인가 초기에 가 를 유지하므로 식(2)

에서의탑재 임무장비로의 전달력을 증가시키는 

요인으로 작용하여 최적 수동형 감쇠기에 비해 

높은 가속도 응답을 보여주고 있다. 따라서 

LQSA 제어기법은 충격에 의해 유발되는 진동제

진 성능에는 효과적이지만 충격제어에는 유효하

지 못함을 알 수 있다.

  Figure 3은 Fig. 2와 동일한 반정현파 충격 

인가 시, 충격/진동제어기법인 Shock-LQSA로부

터 얻어진 응답프로파일을 나타낸다. Figure 2

의 LQSA와달리, 탑재임무장비로의 전달력이 허

용가속도 =140G에 전근 하였을 때, 가변감쇠

요소 가 연속적으로 가변되어 제어기법이 목표

하는 허용가속도 140G 이하로 충격이 감쇠되고 

있음을 알 수 있다.

  Table 2는 충격/진동 제어기법 Shock-LQSA, 

LQSA, 최적 수동제어로부터 얻어진 충격감쇠 및 

진동제진 성능결과를 보여준다. 는 상대변위 

 의 rms 결과로서 s가 낮을수록 높은 제진성

능을 나타낸다. Shock-LQSA의경우, 충격제어에

서는 가장 우수하며, 진동제진에 있어서도 최적

수동제어보다 높은 성능을 갖는다.

  Figure 4는 와 의 변화에 따른 성능비교를

위해 최적 수동형 감쇠기, LQSA 그리고

Shock-LQSA로부터 얻어진 성능곡선을 나타낸다.

성능곡선은 각각의 에 대해 진폭 가 증가 
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Control Strategies max   

Optimal Passive 164.12 0.4405 

LQSA 294.44 0.2400

Shock-LQSA 140.00 0.4043 

Table 2. Simulation Results Summary

시, 탑재 임무장비의 허용 최대가속도 140G를 

만족시키는 값을 도시하였다. 즉 성능곡선의 

아래부분은 각각의 감쇠기가 제어 가능한 영역

으로 이영역이 넓을수록 감쇠기의 높은 제어성

능을 나타낸다. 예를들면, 최적 수동제어 시스

템을 적용할 경우, =0.05s의 반정현파 충격성

분 인가시, 탑재장비의 안전성 측면에서 

=1700G까지허용 가능함을 알 수 있다. 반면, 본

논문에서 제안한 Shock-LOSA 제어 시스템을 갖

는 탑재장비의 경우, 상기와 동일조건에서 

1950G 레벨의 충격입력에 대해서도 안정적임을 

알 수 있다. 이 결과들을 정리하면, 제안된 가

변 감쇠형 반능동 충격제어 기법은 수동형 또는 

LQ 기반의 반능동 제어기법(LQSA)보다 충격제어

에 효과적임을 알 수 있다.

  마지막으로, ER 유체, MR 유체와 같은 기능성

유체의 응답속도 지연[8]에 따른 충격/진동제어

기법의 성능분석 결과를 비교하였다. Figure 5는 

Figs. 2, 3과 동일한 반정현파 충격이 Base에 작

용하였을 때, 각 응답속도 지연(0msec, 0.1msec, 

0.5msec)에 따른 Shock-LQSA 충격/진동제어 성능

분석 결과를 나타낸다. Shock-LQSA 충격제어 기

법은 응답속도 지연이 증가할수록 충격제어 성능

이 저하됨을 알 수 있으며, 기능성 유체의 응답

속도 지연은 본 논문에서 제안한 충격제어의 성

능구현을 위해 중요한 요소임을 알 수 있다.

Fig. 4 Performance Comparison for Optimal 

Passive, LQSA and Shock-LQSA at 

Various   and  

Fig. 5 Performance Comparison for 

Shock-LQSA with Response 

Delay of Functional Fluid

3. 결   론

발사체 및 위성체에서 구속해제장치로 사용되는 

폭발식 파이로 분리장치의 작동시 수반되는 과

도한 충격으로부터 주요탑재 임무장비를 보호하

기 위하여 주요 탑재임무장비에 허용치 이상의 

충격이 인가되었을 때는 가변 감쇠요소를 적극

적으로 제어하여 허용치 이상의 충격이 인가되

지 않도록 하며, 충격에의해 유발되는 진동에대

해서는 LQ 제어이론으로부터 도출된 진동제어법

에따라 진동을 감쇠하는 방법을 제안하였다. 본 

논문이 제안한 제어기법의 유효성을 검증하기 

위하여 반정현파 충격인가 시, 각각의 제어기법

의 성능을 분석하였으며, 충격/진동 제어기법은 

제어기법이 목표한 충격 및 충격으로부터 야기
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된 진동감쇠에도 효과적임을 확인하였다. 또한 

기능성유체를 이용한 충격감쇠기의 구현을 위해 

기능성 유체의 응답속도 지연에 따른 제어 기법

의 유효성을 분석하였으며, 유체의 응답속도는 

본 논문에서 제안한 충격제어 성능구현을 위해 

핵심요소임을 제안하였다. 향후에는, 기능성유

체의 응답속도 지연존재 시에도 유효한 충격/진

동 반능동 제어기법을 제안하고자 한다.
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