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ABSTRACT

A Study on Experimental Validation of Deployable Tape 

Spring Hinge combined with Superelastic Shape Memory 

Alloy

by Go, Ji-seong

Advisor : Prof. Oh, Hyun-Ung, Ph. D.

Department of Aerospace Engineering,

Graduate School of Chosun University

When a satellite is launched, it is mounted on a launch vehicle, and is 

then launched and operated to the mission orbit. However, since the inside 

of the projectile is limited, the bulky payload mounted inside the 

satellite is mainly designed/manufactured and mounted as a deployable 

structure. A representative structure among these deployable structures 

for satellites is a deployable solar panel. The solar panel increases the 

power required of the system due to the advancement/diversification of 

satellite missions, thereby causing an increase in the size and volume of 

the solar panel. Recently, not only simple deployable solar panels but 

also multiple deployable solar panels have been applied to satisfy power 

requirements. However, the increase in the size and volume of the 

deployable solar panel causes residual vibrations in the solar panel due 

to the attitude movement of the satellite, the rotational driving of the 

deployment driving type solar panel, and thermal shock. In addition, 

deployment of a deployable solar panel is required to perform a mission 

when a satellite arrives in orbit, and the deployment shock generated at 

this time is transmitted to the satellite through a hinge.

On the other hand, a hinge mechanism is applied to the deployable solar 
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panel for storage when the satellite is mounted and for smooth mission 

performance on orbit. Hinges proposed so far are largely classified into 

articulated hinges, flexible hinges, and cable hinges. The articulated 

hinge is applied with a fixing mechanism and a pin joint, a torsion spring 

for deployment, and a stopper to prevent collision between the deployable 

solar panel and the satellite. In addition, the articulated hinge has 

excellent post-deployment rigidity and minimizes the deployment shock as 

it is easy to install damping equipment and fixing equipment, but the 

mechanism is complicated and occupies a relatively large volume. A 

representative example of a flexible hinge is a tape spring hinge, which 

can be implemented with only a few tape springs, so a relatively simple 

system, light weight, low cost, and deployment reliability are guaranteed. 

However, as a large deployment torque is required when the tape spring 

hinge is applied for the deployment of a large structure, the 

aforementioned deployment shock occurs. The impact affects the damage of 

the hinge part and the internal electronic equipment. The cable hinge is 

mainly applied to multi-deployable structures, and the unfolding process 

of the applied hinge can be controlled through the cable loop. In 

addition, the hinge is advantageous in maintaining rigidity after 

deployment of the deployable structure, but has a disadvantage in having a 

complicated system according to cable loop driving.

Residual vibrations generated by the posture maneuver of the satellite, 

rotational driving of the deployment-driven solar panel, thermal shock, 

etc., and the deployment shock generated when the deployment-type 

structure is deployed are transmitted to the satellite by the hinge 

mechanism. The residual vibration delays the posture stabilization time of 

the satellite or affects the viewing angle of the camera when transmitted 

to the optical payload. As shown in Figure 1, it acts as a major factor 

that causes deterioration of the image quality of high-resolution 
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observation satellites. In addition, the impact generated during 

deployment affects the damage of the hinge part and internal electronic 

equipment, and may cause mission failure of the satellite.

In order to overcome these shortcomings, studies on high-rigidity hinges 

and hinges for impact reduction were conducted in previous studies. 

However, in the case of the hinges, only studies have been conducted on 

the reduction of deployment shocks that occur during deployment, and there 

is no research on hinges capable of reducing residual vibration. In this 

study, we focused on the superelastic properties of SMA for the design to 

reduce the impact of deployment when deploying a deployable solar panel. 

The superelastic properties refer to the properties of restoring to the 

original shape without residual stress when the load is removed even when 

the shape is deformed by an external load at a temperature higher than the 

initially set austenite finish (Af) temperature of the SMA. Superelastic 

SMA has the advantage of high damping and restoration properties compared 

to general metals, so various studies have been carried out in the 

aerospace industry as well as in general industries such as medical, 

automobile, and aviation. In addition, attention was paid to the high 

damping characteristics of the constrained layer laminated structure to 

which the viscoelastic tape was applied in order to realize the reduction 

of residual vibration and deployment shock occurring in the deployable 

solar panel. A number of previous studies have demonstrated the damping 

performance of a viscoelastic material-based laminated structure.

In this study, a superelastic SMA high damping laminated tape spring 

hinge that combines the superelastic SMA effect and a laminated structure 

with viscoelastic tape was proposed. The hinge simply applies a 

super-elastic SMA plate to the hinge of the tape spring, so that it is 

possible to reduce the deployment shock generated during deployment of the 

deployable solar panel. In addition, by laminating the viscoelastic tape 
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on a thin sheet to which the viscoelastic tape is applied on the upper and 

lower parts of the superelastic SMA plate, it is possible to reduce the 

residual vibration generated during high satellite motion. In addition, 

specimens for testing were prepared to validate the design of the proposed 

hinge. In addition, a free damping test was performed to identify the 

characteristics of superelastic SMA and reduce residual vibration 

according to the number of layers. In addition, a deployment shock test 

was performed to understand the reduction in deployment shock that occurs 

during deployment. From the test results conducted in this study, it was 

demonstrated that the vibration/shock reduction was achieved compared to 

the tape spring hinge to which the superelastic SMA plate was not applied 

due to the high damping performance when the super-elastic SMA 

high-damping laminated tape spring hinge was applied.

Key Word : Deployable Structure, Tape Spring Hinge, Shape Memory 

Alloy, Viscoelastic Adhesive Tape, Deploy Latch Shock
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제 1 장 서    론

  위성은 발사시 발사체에 탑재되어 임무궤도까지 발사되어 운용된다. 하지

만 발사체 내부가 제한적임에 따라 위성체 내부에 장착되는 부피가 큰 탑재

체의 경우 전개형 구조물로 주로 설계/제작되어 탑재된다. 이러한 위성용 

전개형 구조물중 대표적인 구조물은 전개형 태양전지판이다. 상기 태양전지

판은 위성 임무의 고도화/다양화로 인해 시스템의 소요전력이 증가되어 태

양전지판의 크기 및 부피 증가가 야기된다. 최근에는 소요전력을 만족하기 

위해 단순 전개형 태양전지판뿐만 아니라 다중 전개형 태양전지판도 적용 

되어지고 있다. 하지만 전개형 태양전지판의 크기 및 부피 증가는 위성체의 

자세 기동 및 전개 구동형 태양전지판의 회전구동, Thermal Shock등에 의해 

태양전지판에 잔류진동이 발생한다. 또한, 위성이 궤도상에 도달 시 임무 

수행을 위해 전개형 태양전지판의 전개가 요구되며 이때 발생하는 전개 충

격은 힌지를 통해 위성체로 전달된다. [1-6]

  한편, 전개형 태양전지판은 위성 탑재시 수납, 궤도상에서 원활한 임무 수행을 

위해 힌지 메커니즘이 적용된다. 현재까지 제안된 힌지는 크게 관절형 힌지, 유

연체 힌지와 케이블 힌지로 분류된다. 관절형 힌지는 고정기구와 핀 조인트, 전

개를 위한 토션 스프링, 전개형 태양전지판과 위성체간의 충돌을 막기 위한 스토

퍼가 적용된다. 아울러, 관절형 힌지는 감쇠장비 및 고정장비 설치가 용이함에 

따라 우수한 전개 후 강성을 가지며 전개 충격을 최소화 할 수 있으나, 기구가 

복잡하고 상대적으로 큰 부피를 차지한다. 유연체 힌지의 대표적인 예는 테이프 

스프링 힌지로 수겹의 테이프 스프링만으로 구현이 가능하여 비교적 간단한 시스

템 및 경량, 저비용 및 전개 신뢰성이 보장된다. 하지만 대형 구조물 전개를 위

해 테이프 스프링 힌지 적용 시 큰 전개 토크가 요구됨에 따라 전술한 전개 충격

이 발생하게 된다. 상기 충격은 힌지 부의 파손 및 내부 전자장비에 영향을 준

다. 케이블 힌지는 다중 전개형 구조물에 주로 적용되며 케이블 루프를 통해 적

용된 힌지의 전개 과정을 제어할 수 있다. 아울러, 상기 힌지는 전개형 구조물이 

전개 후 강성 유지에도 유리하나 케이블 루프 구동에 따른 복잡한 시스템을 가지

는 단점이 있다. [7-10]
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  위성체의 자세 기동 및 전개 구동형 태양전지판의 회전구동, Thermal Shock등

에 의해 발생하는 잔류진동, 전개형 구조물이 전개시 발생하는 전개 충격은 힌

지 메커니즘에 의해 위성체로 전달된다. 상기 잔류진동은 위성의 자세안정화 시

간을 지연시키거나 광학 탑재체에 전달될 시 카메라의 시선 각에 영향을 미쳐 

Fig. 1과 같이 고해상도 관측위성의 영상품질 저하를 유발하는 주요 요인으로 

작용한다. 아울러, 전개시 발생하는 충격은 힌지부의 파손 및 내부 전자 장비에 

영향을 주며 위성체의 임무 실패가 야기될 수도 있다. [11-13]

  상기 단점들을 극복하기 위해 선행 연구에서는 고강성 힌지 및 충격 저감을 

위한 힌지에 관한 연구들이 수행되었다. 하지만 상기 힌지들의 경우 단순히 전

개시 발생하는 전개 충격 저감에 대한 연구만 수행되어졌으며 잔류진동 저감이 

가능한 힌지에 관한 연구는 전무한 실정이다. 본 연구에서는 전개형 태양전지

판 전개시 발생하는 전개 충격 저감 설계를 위해 SMA의 초탄성 특성에 주목하

였다. 초탄성 특성이란 초기 설정된 SMA의 오스테나이트 종료 (Austenite 

finish, Af) 온도 이상의 온도에서 외부하중에 의해 형상변형이 발생하여도 하

중 제거 시 잔류응력 없이 본래 형상으로 복원되는 특성을 의미한다. 초탄성 

SMA는 일반 금속 대비 높은 댐핑 및 복원 특성의 장점을 지녀 의료, 자동차, 

항공등 일반 산업 분야뿐만 아니라, 우주 산업에서도 다양한 연구가 수행되었

다.[18] 아울러, 전개형 태양전지판에서 발생하는 잔류진동 및 전개 충격 저감

을 구현하기 위해 점탄성 테이프를 적용한 구속층 (Constrained Layer) 적층 

구조의 고댐핑 특성에 주목하였다. 다수의 선행연구에서 점탄성 소재 기반 적

층형 구조체의 댐핑 성능을 입증했다.

  본 연구에서는 초탄성 SMA 효과 및 점탄성 테이프를 적용한 적층 구조를 결합

한 초탄성 SMA 고댐핑 적층형 테이프 스프링 힌지를 제안하였다. 상기 힌지는 단

순히 테이프 스프링 힌지에 초탄성 SMA 플레이트를 적용함으로써 전개형 태양전

지판 전개시 발생하는 전개 충격 저감이 가능하다. 아울러, 초탄성 SMA 플레이트 

상/하부에 점탄성 테이프를 적용한 얇은 박판에 점탄성 테이프를 적층하여 위성 

고기동시 발생하는 잔류진동 저감이 가능하다. 아울러, 제안한 힌지의 설계 유효

성 검증을 위해 시험을 위한 시편을 제작하였다. 또한, 초탄성 SMA의 특성 파악 

및 적층수에 따른 잔류진동 저감 파악을 위해 자유 감쇠 시험을 수행하였다. 또
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한, 전개시 발생하는 전개 충격 저감을 파악하기 위해 전개 충격 시험을 수행하

였다. 본 연구에서 수행한 시험 결과로부터 초탄성 SMA 고댐핑 적층형 테이프 스

프링 힌지 적용 시 고댐핑 성능에 기인하여 초탄성 SMA 플레이트가 적용되지 않

은 테이프 스프링 힌지 대비 진동/충격 저감이 되었음을 입증하였다. 

  본 논문의 구성으로 2장에서는 위성용 힌지 소개 및 종래의 위성용 힌지에 

관한 연구를 서술하였다. 

  제 3장에서는 본 연구에서 제안한 초탄성 SMA 고댐핑 적층형 테이프 스프링 

힌지의 제안 배경 및 개요를 서술하였다. 

  제 4장에서는 연구에서 제안한 초탄성 SMA 고댐핑 적층형 테이프 스프링 힌

지의 특성 파악을 위해 수행된 자유 감쇠 시험, 전개 충격 시험 결과를 서술하

였다.

  제 5장에서는 결론, 참고문헌 및 연구실적을 정리하였다.
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Fig. 1 Image Quality Degradation due to Micro-vibration Disturbance Source
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제 2 장 연구제안 배경

제 1 절 위성용 힌지의 개요

  위성의 전개형 구조물은 발사시 분리장치에 의해 수납상태로 발사체에 탑재되

며 궤도상에서는 임무 수행을 위해 분리장치 해제와 동시에 힌지에 의해 전개가 

된다. 이처럼 힌지는 전개형 구조물의 핵심 부품으로 대표적인 전개 장치의 구

성 요소 중 하나이다.

  전개형 구조물이 임무궤도에서 성공적으로 전개되기 위해서는 여러 가지 요구

사항을 만족하여야 한다. 먼저, 전개 과정에서 전개형 구조물이 중단 없이 전개

가 가능하도록 일정 수준의 전개 모멘트가 유지되어야 하며 전개형 구조물이 고

정될 때 발생하는 전개 충격을 최소화하여야 한다. 또한, 전개형 구조물이 전개

상태에서 위성의 최소 강성조건을 만족시켜야 한다. 이를 만족하기 위해 다양한 

힌지들이 개발되어 위성에 적용되고 있다. 현재까지 힌지는 크게 관절형 힌지, 

유연체 힌지, 케이블 힌지가 제안되었다. 관절형 힌지는 고정기구와 핀 조인트, 

전개를 위한 토션 스프링, 전개형 태양전지판과 위성체간의 충돌을 막기 위한 스

토퍼가 적용된다. 아울러, 관절형 힌지는 감쇠장비 및 고정장비 설치가 용이함에 

따라 우수한 전개 후 강성을 가지며 전개 충격을 최소화 할 수 있으나, 기구가 복

잡하고 상대적으로 큰 부피를 차지한다. 유연체 힌지의 대표적인 예는 테이프 스

프링 힌지로 수겹의 테이프 스프링만으로 구현이 가능하여 비교적 간단한 시스템 

및 경량, 저비용 및 전개 신뢰성이 보장된다. 하지만 대형 구조물 전개를 위해 테

이프 스프링 힌지 적용 시 큰 전개 토크가 요구됨에 따라 전술한 전개 충격이 발

생하게 된다. 케이블 힌지는 다중 전개형 구조물에 주로 적용되며 케이블 루프를 

통해 적용된 힌지의 전개 과정을 제어할 수 있다. 아울러, 상기 힌지는 전개형 구

조물이 전개 후 강성 유지에도 유리하나 케이블 루프 구동에 따른 복잡한 시스템

을 가지는 단점이 있다. 현재 국내에서는 위성용 전개형 태양전지판에 적용되는 

힌지는 대부분 관절형 힌지 또는 테이프 스프링 힌지가 적용되고 있다. 특히, 다

중 전개형 태양전지판에는 가볍고 간단한 시스템을 가지는 테이프 스프링 힌지가 

주로 적용되고 있다. [10]
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제 2 절 종래의 위성용 테이프 스프링 힌지

  테이프 스프링 힌지는 앞서 언급하였듯이 제작시 가볍고 비교적 간단한 시

스템을 가진다. 상기 힌지는 횡방향 곡률을 특징으로 하며 수겹의 금속 박판 

스프링으로 구성되어 힌지로써는 가장 간단한 형태를 가진다. 아울러, 수납

상태에서는 국부 좌굴로 인해 낮은 강성을 가지나 전개 후 국부 좌굴로부터 

원상태로 복원됨에 따라 수납상태에 비해 높은 강성을 가지게 된다. 하지만 

테이프 스프링 힌지의 경우 전개 과정에서 테이프 스프링의 탄성 에너지에 

의존함에 따라, 전개 토크가 클수록 전개 충격이 증가하는 단점이 존재한다. 

이를 극복하기 위해 선행연구에서는 고강성 힌지, 테이프 스프링 힌지의 테

이프 스프링 배열을 조합한 힌지, 충격저감을 위한 힌지에 대한 연구들이 수

행되었다. 

  일례로, Thales Space 사에서는 Fig. 2 (a)와 같이 테이프 스프링 힌지에 

구름 관절을 적용한 ADELE 힌지를 제작하여 시세품으로 판매중에 있다. 

ADELE 힌지는 테이프 스프링을 적용한 테이프 스프링 힌지이지만 구름 관절

을 포함하기 때문에 관절형 힌지와 같이 높은 횡강성을 가진다. 아울러, 전

개시 관절형 힌지와 다르게 미끄럼 마찰이 없기 때문에 마찰에 의한 고장 모

드가 없는 장점이 있다. 하지만 상기 힌지는 일반적으로 적용되고 있는 테이

프 스프링 힌지와는 다르게 구름 관절이 포함되어 복잡한 구조를 가지며 시

제품으로 판매되어지고 있는 단품의 무게가 1.17 Kg에 달한다. 이는 경량의 

힌지가 요구되는 설계에는 부적합하다. [14]

  CNES와 METRAVIB RDS 사는 Fig. 2 (b)와 같이 3 개의 테이프 스프링을 비대

칭으로 조합하여 MAEVA 힌지를 개발하였다. 상기 힌지는 길이가 길어질수록 

수납상태에서 응력이 감소함을 해석적으로 입증하였다. 아울러, 현재는 상용

화가 되어 Parasol, Essaim, Demeter 등과 같은 마이크로 위성에 적용되어 

안테나 및 전개형 태양전지판을 전개하는데 성공하였지만 테이프 스프링 힌

지의 높은 전개 충격과 전개형 구조물이 고정될 때 발생하는 오버슈트가 존

재하였다.[15]

  Jeong et al.은 Fig. 2 (c)와 같이 전개형 태양전지판의 충격 저감을 위해 

형상기억효과를 적용한 형상기억합금 (SMA: Shape Memory Alloy)으로 제작된 



- 7 -

테이프 스프링과 유연한 히터를 사용하여 테이프 스프링 힌지를 구성하였다. 

상기 힌지는 형상기억 효과로 인해 전개형 태양전지판이 비교적 천천히 전개

됨에 따라 전개 충격 저감이 가능함을 시험적으로 입증하였다. [16] 하지만 

상기 힌지를 작동하기 위해서는 SMA 작동을 위한 별도의 추가 장비 및 시스

템이 요구되는 단점이 존재한다. 이와 같이 선행연구에서는 전개시 발생하는 

전개 충격 저감에 대한 연구가 수행되었으며 위성 고기동시 발생하는 잔류진

동 저감에 대한 연구는 전무한 실정이다.
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             (a)                                      (b)

                    

   (c)

Fig. 2 Types of Deployable Structure Hinges for Satellites
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제 3 장 초탄성 SMA 고댐핑 적층형 테이프 스프링 힌지

제 1 절 초탄성 SMA 고댐핑 적층형 테이프 스프링 힌지     

  제안 배경

  본 연구에서는 전개형 태양전지판 전개시 발생하는 전개 충격 저감 설계를 

위해 초탄성 SMA를 적용하였다. SMA란 금속 입자구조에 따라 Fig. 3 (a)와 

같이 높은 온도에서 격자 형태의 결정 구조를 가지는 오스테나이트 

(Austenite) 상과 Fig. 3 (b)와 같이 낮은 온도에서 평행사변형 형태의 결정 

구조를 가지는 마르텐사이트 (Martensite) 상으로 존재한다. 이때 온도 및 

하중 조건에 따라 상호간에 상변화가 발생하여 형상기억효과 및 초탄성 효과

를 가지게 된다. 형상기억효과란 작동환경 온도가 오스테나이트 종료온도 

(Af : Austenite Finish Temperature) 보다 이하의 온도 조건에서 외부 하중

에 의해 형상기억합금의 형상이 변형되더라도 오스테나이트 종료온도 이상의 

열을 가해줄 경우 초기 형상으로 복원되는 특성을 말한다. 이와 더불어, 초

탄성 효과는 작동환경 온도가 오스테나이트 종료 온도 이상인 온도조건에서 

하중이 인가되어 10 % 이상의 큰 변형이 발생하더라고 Fig. 4와 같이 하중을 

제거할 시 잔류응력 없이 회복하는 특성을 의미한다. 아울러, 초탄성 SMA는 

일반 금속 대비 높은 댐핑 및 복원 특성의 장점을 지녀 의료, 자동차, 항공

등 일반 산업 분야뿐만 아니라, 우주 산업에서도 다양한 연구가 수행되었다. 

이에 본 연구에서는 상기 초탄성 효과를 적용한 SMA에 주목을 하였다. [17] 

  또한, 점탄성 테잎을 부착한 얇은 박판을 다층으로 적층한 형태를 가지는 

고댐핑 적층형 구조를 적용하였다. 상기 적층 구조는 진동환경 및 미소 진동

에서의 점탄성 테잎과 얇은 박판간의 마찰을 통해 진동에너지가 소산된다. 

따라서 상기 적층 구조를 초탄성 SMA 플레이트에 적용함으로써 전개 충격뿐

만 아니라 위성체 기동시 발생하는 잔류진동 응답 저감이 가능할 것으로 판

단된다.

  일례로, Kwon et al.[18]은 위성용 X-band 안테나의 모터 구동부에서 발생

하는 미소진동 저감을 위해 초탄성 SMA 블레이드 기어를 제안하였다. 상기 
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블레이드 기어는 자유 감쇠 시험을 통해 기존 티타늄 블레이드 대비 감쇠비

가 약 5.5배 증가함을 확인하였으며 회전방향 정하중 시험을 통해 소성 변형

이 발생하지 않았음을 시험적으로 입증하였다. 

  Shin et al.[19]은 일반 금속 보강재 적용 기판으로는 구현될 수 없는 수

준의 고댐핑 특성 구현 및 소자 실장 공간 효율화를 위해 초탄성 SMA 보강재

에 점탄성 테이프로 다층의 구속층을 적층한 적층형 초탄성 SMA 보강재 기반 

고댐핑 전자기판을 제안하였다. 상기 기판의 경우 선행연구에서 수행된 알루

미늄 보강재 대비 감쇠비가 약 4배 증가하였음을 자유 감쇠 시험을 통해 확

인하였으며 랜덤 진동 시험을 통해 진동환경에서 고댐핑 특성을 갖을 뿐만 

아니라, 통상적으로 발사진동환경에 노출되는 시간을 상회하는 30분의 진동

에서도 구조건전성이 보장됨을 입증하였다.

  Park et al. [20]은 초탄성 SMA 기술을 기반으로 한 새로운 3 축 수동 발

사 진동 절연 시스템을 개발하여 소형 위성에 대한 동적 발사하중을 저감을 

위한 진동 절연기를 제안하였다. 상기 진동 절연기는 초탄성 SMA 블레이드에 

점탄성 테이프가 부착된 얇은 박판을 다층으로 적층하였다. 아울러, 기본특

성 검증을 위해 정하중 시험을 수행하였으며 발사진동 환경 시험을 통해 강

체 조건 대비 약 9배 이상의 진동저감성능을 확보한 것을 입증하였다.

  본 연구에서는 초탄성 SMA 기반 테이프 스프링 힌지를 제안하였다. 상기 힌

지는 단순히 테이프 스프링 힌지에 초탄성 SMA 플레이트를 적용함으로써 전개

형 태양전지판 전개시 발생하는 전개 충격 저감이 가능하다. 아울러, 초탄성 

SMA 플레이트 상/하부에 점탄성 테이프를 적용한 얇은 박판에 점탄성 테이프

를 적층하여 위성 고기동시 발생하는 잔류진동 저감이 가능하다. 제안한 힌지

의 성능 파악을 위해 변위에 따른 자유 감쇠 시험 및 전개 충격 시험을 통해 

설계 유효성을 입증하였다.



- 11 -

(a)                                      (b)

Fig. 3 SMA Material Close-up View w.r.t Phase Transformations [(a):        

         Austenite Phase, (b): Martensite Phase]
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Fig. 4 Superelastic Behavior of a Shape Memory Alloy



- 13 -

제 2 절 초탄성 SMA 고댐핑 적층형 테이프 스프링 힌지 개요

  최근 우주산업 분야의 New Space 트렌드로 위성개발이 국내/외적으로 급

증하고 있으며, 경제적인 위성개발 방식에 기반하여 저비용으로 단기간에 

개발이 가능한 소형위성 수요가 중/대형 위성 개발과 더불어 증대되고 있

다. 이와 더불어 기술발전에 따른 인공위성의 임무 고도화/다양화로 시스템 

소요전력이 증가되고 있는 추세이다. 시스템의 소요전력을 충족하기 위하여 

전개형 태양전지판 적용 및 실시간으로 태양을 추적함으로써 태양지향시간

을 늘리는 전개 구동형 태양전지판을 적용되고 있다. 이에 따라 충분한 전

력 확보를 위하여 그 크기 또한 점차 증가되고 있다. 전개형 태양전지판의 

경우, 전개 힌지 메커니즘을 통해 발사 시 수납 상태에서 발사 후 궤도상에

서 전개되며 이 과정에서 오는 발사 진동과 전개 시 발생하는 전개 충격을 

견디기 위하여 고강도 설계에 집중 및 전개속도를 제어하기 위한 별도 댐퍼 

시스템을 적용하기 때문에 경량화 설계에 어려움이 있다. 또한, 상기 태양

전지판들의 크기 증가는 위성체 자세기동, 태양전지판의 회전구동, 전개 및 

Thermal Shock, 위성 탑재체 (ex. RWA, CMG, Cooler etc.)구동 시 발생하는 

진동과의 커플링 등에 의해 태양전지판 잔여진동의 크기 증가를 유발한다. 

아울러, 위성 임무의 다양화/고도화됨에 따라 1단 전개형 태양전지판이 아

닌 다중 전개형 태양전지판이 적용되고 있다. Figure 5 (a)는 실제 위성에 

적용되어졌던 테이프 스프링 힌지의 3D 형상으로 구현하였다. 기존 테이프 

스프링 힌지는 테이프 스프링과 전개형 태양전지판 사이에 별도의 브라켓을 

통해 연결하나 본 연구에서는 Figure 5 (b)와 같이 테이프 스프링 힌지로 

전개형 태양전지판 사이에 적용되는 테이프 스프링 힌지 연결 구조에 단순

히 초탄성 SMA 플레이트에 점탄성 테이프를 다층 적층하는 방식을 제안하였

다.

  본 연구에서는 대형 전개구조물 전개 충격 저감을 위해 SMA의 초탄성 특

성에 주목하였다. SMA는 크게 오스테나이트 상 (Austenite phase)과 마르텐

사이트 상 (Martensite phase)으로 존재하며, 초기 설정된 Af 온도와 작동

환경 온도의 상관관계에 따라 '형상기억 특성' 또는 '초탄성 특성'을 갖는

다. 형상기억특성이란 Af 온도 이하의 온도에서 외부 하중에 의한 형상 변
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형이 발생하여도 Af 이상의 온도에서 본래의 형상으로 복원되는 특성을 의

미한다. 초탄성 특성은 Af 온도 이상의 온도에서외부 하중에 의해 10% 이상

의 형상 변형이 발생하여도, 하중 제거 시 본래 형상으로 복원되는 특성을 

의미한다. 초탄성 형상기억합금은 일반 금속보다 넓은 탄성범위를 지닐 뿐

만 아니라, 우수한 댐핑 성능을 가진다. [00]

  본 연구에서 제안한 테이프 스프링 힌지의 특성 파악을 위해 Fig. 6과 같

이 초탄성 SMA 고댐핑 테이프 스프링 힌지 및 전개형 태양전지판 모사 장치

를 설계하였다. 전개형 태양전지판 구속/전개를 위해 전개형 태양전지판의 

상/하부에 초탄성 SMA 고댐핑 테이프 스프링 힌지를 적용하였다. 제안한 테

이프 스프링 힌지는 테이프 스프링 (2ea)로 구성되며 테이프 스프링 힌지 끝

단에 적층형 고댐핑 초탄성 SMA 플레이트 (4ea)를 적용하였다. 아울러, 

Table 1은 SMA의 물성치를 나타낸다. 추가적으로 댐핑 효과 극대화를 위해 

초탄성 SMA 플레이트 양면에 점탄성 테이프로 다층의 구속층이 적층되며 

Table 2는 점탄성 테이프 제원을 나타낸다.

  제안한 테이프 스프링 힌지의 초탄성 SMA 플레이트의 Af 온도는 일반 상온

조건에서 초탄성 효과를 구현하기 위해 10 ℃로 설정하였다. 일반적으로 초

탄성 형상기억합금은 오스테나이트 상에서 마르텐사이트 상으로 상변화가 

발생하는 임계점 이상의 변형에서 높은 댐핑 특성을 가지며 이를 통해 전개

형 태양전지판 전개시 발생하는 전개 충격 저감이 가능하다. 아울러, 점탄

성 테이프 기반의 적층구조를 초탄성 SMA 플레이트에 적용함으로써, 임계 

변형점 이하의 미소 변위에서도 적층구조의 고댐핑 특성에 기인하여 일정 

수준 이상의 고댐핑 특성이 보장될 뿐만 아니라, 위성 자세 기동시 발생하

는 잔류진동 저감에 효과적이다.
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(a)

(b)

Fig. 5 Concept of the Proposed Tape Spring Hinge Embedded with 

Superelastic SMA ((a) Application Example of Tape Spring Hinge and (b) 

Proposed Superelastic SMA Plate Application Concept)
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Fig. 6 Configuration of the Proposed Tape Spring Hinge Embedded with 
Surperelastic SMA
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Table 1 Characteristics of SMA [21]
Characteristics Value

Young’s Modulus Martensite 20 GPa
Austenite 80 GPa

Specific Heat 0.46 kJ/(kg·K)
Thermal Conductivity 10 W/(m·K)

Tensile Strength 1300 MPa
Elongation at Break 45 %

Coefficient of Thermal Expansion 10.4 um/K
Density 6450 kg/m3

Poisson’s Ratio (ρ) 0.33
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Table 2 Specification of 3M966 tape [22-23]

Type Double-sided Adhesive Transfer 
Tape

Chemical Composition Acrylic
General Mechanical Properties

Thickness 0.05 mm
Tensile Strength 3 N/m

Peel Strength 0.018 N/m
Properties Relevant to Space Use 

Temperature Range -40 ~ +150 ℃

Outgassing
TML = 0.93 %
RML = 0.37 %

CVCM = 0.01 %
Thermal Cycling Test 
(ECSS-Q-70-04) Pass

Offgassing / Toxicity Test
(NASA NHB 8060-1A) Pass
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제 4 장 초탄성 SMA 고댐핑 적층형 테이프 스프링    

 힌지의 기본특성 시험

제 1 절  초탄성 SMA 플레이트 특성 파악을 위한 자유 감쇠 시험     

   개요

  본 연구에서 제안한 초탄성 SMA 테이프 스프링 힌지의 설계 검증을 위해 시

험 모델을 제작하였다. 자유 감쇠 시험에서는 초탄성 SMA 플레이트 기본특성 

파악을 위해 테이프 스프링을 결합하지 않고 초탄성 SMA 플레이트로 구성하였

다. 아울러, 초탄성 SMA의 특성 파악을 위해 Case 별 변위에 따른 자유 감쇠 

시험을 수행하였다. 자유 감쇠 시험을 수행하기 위해 Case 1은 알루미늄 플레

이트, Case 2는 초탄성 SMA 플레이트, Case 3은 초탄성 SMA 플레이트에 점탄

성 테이프를 부착한 얇은 박판을 적층한 시편으로 구성하였다. Figure 7은 자

유 감쇠 시험을 수행하기 위한 시편 형상을 나타낸다.

  또한, 적층수에 따른 초탄성 SMA 플레이트의 특성을 파악하기 위해 자유 

감쇠 시험을 수행하였다. 상기 시험을 위해 3 가지 Case를 시편으로 제작을 

하였으며 Case 1은 1단 적층, Case 2는 2단 적층, Case 3는 3단 적층을 하

였다. 아울러, Figure 8은 변위에 따른 자유 감쇠 시험 구성을 나타내며 동

일한 시험 구성으로 초탄성 SMA 플레이트의 특성 파악 및 적층에 따른 초탄

성 SMA 플레이트 특성을 파악하였다. 자유 감쇠 시험 구성은 제안한 테이프 

스프링 힌지에 초탄성 SMA 플레이트를 적용한 시편, 더미형 전개형 태양전

지판, 0 g 보상 장치로 구성하였으며 레이저 변위 센서를 통해 변위 데이터

를 획득하였다. 
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Fig. 7 Configuration of the Superelastic SMA Plate by Case
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Fig. 8 Example of the Free Vibration Test Set-up
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제 2 절  초탄성 SMA 특성 플레이트 파악을 위한 자유 감쇠 시험     

   결과

  Figure 9는 1 ~ 3 cm 변위 조건 결과 데이터를 나타낸다. 제안한 초탄

성 SMA 플레이트가 적용된 힌지의 경우 알루미늄 플레이가 적용된 힌지 

대비 감쇠비가 약 18.3배 증가함을 시험적으로 입증하였다. 아울러, 초탄

성 SMA 플레이트의 경우 Fig. 10과 같이 1 ~ 3 cm 변위조건에서 소성 변

형 없이 원래 형상으로 복원되었으나 알루미늄 플레이트의 경우 Fig. 11

과 같이 1 cm 변위 인가조건에서부터 소성 변형이 발생함을 확인할 수 있

다. 또한, Figure 12와 같이 변위가 증가할수록 감쇠비가 증가하는 것을 

확인할 수 있으며 3 cm 조건에서 감쇠비가 크게 증가함을 확인할 수 있

다. 이는 초탄성 SMA 상변화가 발생한 것으로 판단되며 1 cm 변위 조건 

대비 약 4배 감쇠비가 증가하였다.

  적층수에 따른 테이프 스프링 힌지의 특성을 파악하기 위해 초탄성 SMA 

플레이트, 1단 적층 초탄성 SMA 플레이트, 2단 적층 초탄성 SMA 플레이트 

시편으로 제작하여 시험을 수행하였다. 3 cm 변위조건 자유 감쇠 시험 결

과, 2단 적층 초탄성 SMA 플레이트는 초탄성 SMA 플레이트 대비 감쇠비가 

약 3.6배 증가하였다. 아울러, 적층수에 따른 고유진동수 및 감쇠비 결과

를 Table 3에 정리하였으며 적층 수가 증가할수록 고유진동수 및 감쇠비

가 증가함을 확인할 수 있다. 상기 결과를 통해 미소 변위에서 점탄성 테

이프의 마찰로 인해 감쇠비가 증가함을 알 수 있으며 대변위에서 초탄성 

SMA의 상변화에 의해 감쇠비가 증가함을 확인할 수 있다. 
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Fig. 9 Results of Free Vibration Test according to Displacement Condition 
((a): 1 cm Displacement Condition (b): 2cm Displacement Condition 

(c): 3 cm Displacement Condition)
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(a)

(b)

(c)

Fig. 10 Captured Images of the SMA Plate w.r.t. Free Vibration Test 
performed under Displacement conditions ((a): 1 cm Displacement Condition 

(b): 2cm Displacement Condition (c): 3 cm Displacement Condition)
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(a)

(b)

(c)

Fig. 11 Captured Images of the AL Plate w.r.t. Free Vibration Test 
performed under Displacement conditions ((a): 1 cm Displacement Condition 

(b): 2cm Displacement Condition (c): 3 cm Displacement Condition)
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Fig. 12 Result of Damping Ratio according to Displacement Condition
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Table 3 Results of 1st eigenfrequency/Damping Ratio according to Free 

Vibration Test for Each Displacement Condition

Characteristics Frequency (Hz) Damping ratio (ζ)

1 cm
SMA Plate 2.17 0.036
SMA Plate 

(1ea Laminated Stiffener) 2.22 0.047
SMA Plate 

(2ea Laminated Stiffener) 2.44 0.047

2 cm
SMA Plate 2.22 0.055
SMA Plate 

(1ea Laminated Stiffener) 2.37 0.089
SMA Plate 

(2ea Laminated Stiffener) 2.48 0.08

3 cm
SMA Plate 2.27 0.11
SMA Plate 

(1ea Laminated Stiffener) 2.45 0.15
SMA Plate 

(2ea Laminated Stiffener) 2.58 0.13
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제 3 절  전개 충격 시험 개요

  위성의 전개형 태양전지판은 발사시 발사체에 수납된 상태로 탑재되며 궤

도상에 임무 수행을 위해 구속분리장치가 작동됨과 동시에 힌지 메커니즘에 

의해 전개된다. 이때, 전개형 태양전지판이 전개시 충격이 발생하게 되며 상

기 충격으로 인해 힌지 메커니즘의 파손 및 내부 전자 장비에 영향을 준다. 

따라서 본 연구에서는 제안한 초탄성 SMA 고댐핑 테이프 스프링 힌지의 충격 

저감 특성 파악을 위해 전개 충격 시험을 수행하였다. 상기 시험을 위해 초

탄성 SMA 플레이트에 테이프 스프링을 결합한 초탄성 SMA 고댐핑 테이프 스

프링 힌지를 시편으로 제작하였다. Figure 10은 전개 충격 시험 구성을 나타

내며 제안한 초탄성 SMA 플레이트가 적용된 테이프 스프링 힌지 시편, 더미

형 전개형 태양전지판, 0 g 보상 장치로 구성된다. 아울러, 특성 파악을 위

해 단순 테이프 스프링 힌지, 초탄성 SMA 플레이트 적용 테이프 스프링 힌

지, 1단 적층 테이프 스프링 힌지, 2단 적층 테이프 스프링 힌지로 시편을 

구성하였으며 가속도 센서를 통해 데이터를 획득하였다.
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Fig. 10 Example of the Deploy Latch Shock Test Set-up
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제 4 절  전개 충격 시험 결과

  Figure 11은 전개 충격 데이터 결과를 나타낸다. 전개 충격 시험 결

과 단순 테이프 스프링 힌지는 10.2 g, 초탄성 SMA 플레이트 적용 테

이프 스프링 힌지는 6.1 g, 1단 적층 테이프 스프링 힌지는 3.4 g, 2

단 적층 테이프 스프링 힌지는 3.1 g가 도출되었다. 아울러, 2단 적층 

테이프 스프링 힌지는 단순 테이프 스프링 힌지 대비 약 3.2 배 전개 

충격이 저감되었음을 시험적으로 입증하였다. 또한, 1단 적층 초탄성 

SMA 플레이트 적용 테이프 스프링 힌지와 2단 적층 초탄성 SMA 플레이

트 적용 테이프 스프링 힌지 감쇠비 결과가 유사함을 확인할 수 있다. 

이는 실제 위성의 전개형 태양전지판의 경우 CFRP Honeycomb 구조로 

제작되나 본 연구에서 제작된 더미형 전개형 태양전지판은 AL 재질로 

제작되었다. 이에 실제 적용되는 전개형 태양전지판보다 낮은 강성을 

가짐에 따라 특성 시험시 감쇠비가 크게 증가하지 않은 것으로 판단된

다. 따라서, 전개형 태양전지판 모사장치를 보다 높은 강성으로 설계 

및 초탄성 SMA 플레이트의 길이 조절을 통해 최적화 설계가 필요할 것으

로 판단된다. 

  본 연구에서는 초탄성 SMA 고댐핑 테이프 스프링 힌지가 결합된 전개형 태

양전지판의 고 주파수 대역까지의 충격량 특성을 비교하기 위해 SRS (Shock 

Response Spectrum)를 이용하여 비교하였다. SRS란 시간 영역에서 측정된 가

속도 결과를 이용하여 계사되는 주파수 함수로, 가속도 결과를 각 주파수에 

해당하는 1자유도 기계적 시스템에 대입하여 얻어진 최대 가속도 값을 각 주

파수 여역으로 표시하는 방법을 의미한다. Figure 12는 전개 충격 시험을 통

해 획득한 가속도 데이터로부터 도출된 SRS 결과이다. SRS 결과 (Q=10), 2단 

적층 SMA 플레이트 적용 테이프 스프링이 탄순 테이프 스프링 힌지 대비 모

든 주파수 대역에서 전개 충격 저감이 되었음을 확인할 수 있다.
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제 5 장 결   론

본 연구에서는 전개형 구조물 전개시 발생하는 전개 충격 및 위성 

고기동시 발생하는 잔류진동 저감을 목적으로 초탄성 SMA 테이프 스

프링 힌지를 제안하였다. 상기 테이프 스프링 힌지의 개념은 SMA의 

초탄성 효과에 기반하였으며 초탄성 SMA 플레이트 적층부의 점탄성 

거동 및 점탄성 테이프와 구속층 간 발생하는 마찰에 의해 고댐핑 구

현이 가능한 장점을 가진다. 또한, 단순히 초탄성 SMA 및 점탄성 테

이프가 적용된 구속층만을 통해 별도의 댐핑 장치가 필요없음에 따라 

부피 및 무게 절감이 가능하다. 본 연구에서는 설계 유효성 입증을 

위해 AL 플레이트 및 초탄성 SMA 플레이트, 적층수에 따른 초탄성 

SMA 플레이트를 시편으로 제작하였다. 초탄성 SMA 플레이트의 기본 

특성 파악을 위해 변위에 따른 자유 감쇠 시험을 수행하였으며, AL 

플레이트의 경우 1 cm 변위조건에서 소성 변형이 발생하였으나 초탄

성 SMA 플레이트는 3 cm 변위조건에서도 소성 변형이 발생하지 않았

다. 또한, 적층 층수가 증가 할수록 댐핑 성능이 향상됨을 입증하였

다. 또한, 전개형 태양전지판이 전개시 발생하는 전개 충격 저감을 

파악하기 위해 단순 테이프 스프링 힌지. 초탄성 SMA 플레이트 적용 

테이프 스프링 힌지. 적층 수에 따른 테이프 스프링 힌지를 시편으로 

제작하였다. 전개 충격 시험 결과, 2단 적층 테이프 스프링 힌지의 

경우 단순 테이프 스프링 힌지 대비 약 3.2 배 전개 충격이 저감되었

음을 시험적으로 입증하였다. 마지막으로, 변위에 따른 자유 감쇠 시

험 및 전개 충격 시험 결과 적층을 할수록 감쇠비가 크게 향상되지 

않았으며 이는 실제 위성용 전개형 태양전지판의 경우 CFRP 

Honeycomb 구조로 제작되나 본 연구에서 제작된 더미형 전개형 태양

전지판은 AL 재질로 제작되었다. 이에 실제 적용되는 전개형 태양전

지판보다 낮은 강성을 가짐에 따라 특성 시험시 감쇠비가 크게 증가

하지 않은 것으로 판단된다. 따라서, 전개형 태양전지판 모사장치를 

보다 높은 강성으로 설계 및 초탄성 SMA 플레이트의 길이 조절을 통
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해 최적화 설계가 필요할 것으로 판단된다. 
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