▣ 원고작성 요령 

1) 서   체 : 바탕(9포인트) 

2) 조판요령 (MS-Word에서 다음과 같이 설정) 
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3) 제 목 란 : 국 문 제 목 → 바탕 16포인트, 진하게, 장평 100% 

영 문 제 목 → Times New Roman 12포인트, 진하게, 장평 100% 
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	한글제목 한글제목 한글제목 한글제목
Nonlinear Aeroelastic Analysis for the Missile fin 

with the actuator including nonlinearities

홍길동＊, 고길동(○○대학교), 김길동(○○연구소) 발표자에 *표시


1. 서  론

    대기 중을 고속으로 비행하는 항공 구조물은 공기력과 운행체의 구조 특성이 서로 상호 작용을 일으켜 항공 구조물에 치명적인 손상을 주어 운행 중인 구조물의 파괴를 유발하거나 구조물의 안정성 및 조종성을 저하를 유발하는 플러터와 같은 공력탄성학적인 불안정 현상을 경험하게 된다. 이런 공력탄성학적인 불안정 현상은 발생하면 제어가 힘들기 때문에 초기 설계단계에서 운행 속도 내에서 플러터가 발생하지 않도록 설계하는 것이 중요하다.

  선형 플러터에 관한 연구는 이미 많이 수행되었으며, 그 결과들을 이미 설계에 반영하고 있다. 그러나 실제 구조물의 경우 유격이나 이선형성 같은 구조 비선형이 존재하고, 플랩이나 에일러론을 움직여주는 구동장치의 동특성에 의해 실제 구조물은 선형 플러터와는 다른 공력탄성학적인 특성을 나타내게 된다. 실제 플러터가 해석한 선형 플러터보다 높은 속도에서 발생하게 되는 경우에는 문제가 없지만 낮은 속도에서 발생하는 경우 구조물에 치명적이므로, 정확한 공력탄성학적인 특성 파악이 필요하다.

Woolston 등[1]과 Laurenson과 Trn[2]은 구조 비선형을 포함하는 모델에 대하여 기술함수법을 사용하여 비선형 공탄성 해석을 수행하고, Yang과 Zhao[3]는 Theodosen 함수를 사용하여 비압축성 유동 내에서의 피치 비선형성을 갖는 날개 단면에 대하여 제한주기진동에 대한 연구를 수행하였다. Lee와 Kim[4]은 유격을 갖는 미사일 조종면에 대하여 제한주기진동과 혼돈거동에 대한 연구를 시간 영역에 대하여 수행하였으며, Bae 등[5]은 접는 미사일 조종 날개에 대하여 비선형 공탄성 해석을 수행하였고, Paek과 Lee[6]는 동강성을 고려한 발사체의 조종 날개에 대하여 공탄성 해석을 수행하였다. 
본 연구에서는 구동장치 내의 비선형성 요소들이 미사일 조종날개의 공력탄성학적 특성에 미치는 영향을 조사하고자 한다. 미사일 조종날개의 구조 모델링은 MSC/NASTRAN을 사용하였고, 아음속 비정상공기력을 계산하기 위하여 DHM (Doublet-Hybrid Method)[7]을 사용하였다.

2. 구동장치 모델링 및 공탄성 지배방정식

2.1 구동장치 모델링
    구동장치는 구동 방식에 따라 유압식과 공압식, 그리고 전기 모터방식으로 나뉘어진다. 기존 구동장치에는 주로 유압식과 공압식이 많이 사용되었으나, 비교적 큰 작동력이 요구되지 않는 미사일 계통에서는 적재 부피가 적고, 제어 응답이 용이한 전기모터 방식의 구동장치가 많이 이용되고 있다.

    전기 모터 방식의 구동장치는 전기모터, 기어박스, 하중 축으로 구성되어 있고, 구동장치의 지배방정식은 다음과 같다.
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    구동장치에는 비선형성 요인이 존재하게 되는데 크게 전기모터의 시간지연, 모터와 기어간의 전달 에러, 기어 박스 내부의 백래쉬, 기어와 하중 축간의 전달에러, 하중 축에서의 유격 등이 구동장치의 동강성의 비선형 요소가 된다. 

    기어와 하중 축간의 전달 에러만을 고려한 구동장치의 동강성은 식 (5)와 같이 구해진다.
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2.2 비선형 공탄성 지배방정식

공기 중을 비행하는 구조물의 비선형 공탄성 운동방정식은 다음과 같이 나타낼 수 있다.
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    동강성이 주파수와 진폭에 의해 변화하기 때문에 가상질량법과 반복 v-g방법을 식(6)에 적용시키면 식(7)을 얻을 수 있다.
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3. 비선형 공탄성 해석

    해석을 수행한 모델은 Fig.1에 보이는 것처럼 상단 날개와 하단 날개로 이루어진 미사일 조종날개로써 LC38RM-009-200전기모터를 사용한 구동장치와 연결되어 있다. 구동장치를 구성하는 전기모터와 기어박스의 정보는 Table 1과 2에 정리하였다.
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Fig. 1 The geometry of the missile fin.

Table 1. Motor parameters of LC38RM-009-200 made in Copal co.

	Static friction
	Fm
	0.0028 Nm

	Armature resistance
	Rm
	9.52 Ω

	Motor torque constant
	Kt
	0.039 Nm / ampere

	Back_emf
	Kb
	0.055 V/rad/sec

	Motor inertia
	Jm
	4.5 * 10-6 Kg·m2


Table 2. Mechanical parameters of gear train.

	Stiffness of motor axis
	k1
	74.3 Nm/rad

	Stiffness of load axis
	k2
	6120 Nm/rad

	Inertia of motor
	Jm
	4.5 × 10-6 Kg·m2

	Total Inertia of load links
	JL
	0.0833 Kg·m2

	First reduction gear ratio
	N1
	5.95

	Second reduction gear ratio
	N2
	8.69


구동장치는 미사일 조종날개의 경계조건으로 작용하기 때문에 구동장치의 동강성의 변화는 미사일 조종날개의 동특성 및 공탄성 특성에 영향을 주게 된다. 구동장치에는 크게 전달에러, 기어간 백래쉬 및 하중 축의 유격 등의 비선형성이 존재하며 이에 따른 동강성의 변화는 Fig. 2와 Fig. 3에 나타내었다. 전기모터의 감쇠와 기어내의 감쇠, 하중 축에서의 감쇠는 모두 0으로 가정하였다. 감쇠가 고려되게 되면, 위상의 변화가 발생하게 된다. Fig. 2는 기어 내의 백래쉬가 존재하는 경우에 동강성의 변화를 나타내고 있다. 
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