
   
 

등가모델링 기법을 이용한 Wing-Box 날개의 
비선형 천음속 공탄성 해석 

Nonlinear Aeroelastic Analysis of a Wing-Box Model Using 
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현재 항공기는 더욱 경량화될 뿐 아니라 그 형상

이 급격하게 개량되고 있는 실정이다. 따라서 전산

해석을 위한 구조모델링 과정에서 실제 모델과 유

사하며 구체적인 해석모델을 구축하는 것은 많은 

노하우가 필요하다. 또한 상세설계 단계가 아닌 초

기의 개념설계 단계에서 전산구조해석을 수행하는 

경우엔 정확하지 않은 데이터로 인해서 몇 번의 시

정이 필요하게 된다. 이 단계에서 실제 모델과 유사

하게 모델링 된 3 차원 구조모델을 사용하는 것은 

매우 비효율적이다. 따라서 초기 개념설계 단계에서

의 효율적인 진동해석 및 공력탄성학적 안정성 해

석을 위해서는 실제와 유사한 3 차원 모델의 거시적

인 진동 특성을 효과적으로 묘사 할 수 있는 등가 

모델링 해석기법이 필요하다. 

  등가모델중에 등가 보(beam) 모델과 등가평판

(plate) 모델이 있는데, 본 해석에 사용된 모델과 같

이 가로세로비가 작은 날개의 경우는 와핑효과

(warping effect) 및 코드 방향의 굽힘(cordwise 

bending) 등에 민감하기 때문에 등가 보 모델링보

다는 등가평판 모델링이 필요하다. 

 본 연구에서는 Wing-box 모델의 비선형 천음속 

공탄성해석을 위한 코드를 개발하였다. 등가평판날

개 모델의 해석 코드에는 FSDT 를 기반으로 한 유

한요소법을 사용하였으며, 본 해석 결과를 
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†  경상대학교 기계항공공학부 및 항공기부품연구소 

   E-mail : dhk@gnu.ac.kr 

Tel : 055-755-2083 , Fax : 055-755-2081      

*  경상대학교 기계항공공학부 대학원 

** 한국항공대학교 

비교하였다. 

2. 이론적 배경 

2.1 FSDT 
FSDT 에서의 가정에 따라 변위는 다음과 같이 나

타낼 수 있다. 
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u,v,w 는 각각 x,y,z 방향의 변위 이며, xφ , yφ 는 

각각 y, x 축 방향에 대한 회전 변위를 의미한다. 

식 (1)을 이용하여 strain 을 구하면 다음과 같다. 
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이후 Gauss quadrature 를 이용한 수치 적분 계

산을 편리하게 하기 위해서 다음과 같이 (x,y)에서 

( ηξ , )로 좌표를 변환하여 사용한다. 
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global displacement 와 nodal displacement 사

이의 관계를 행렬식으로 표현하면 다음과 같다. 
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여기서, ][N 은 shape function matrix 를 나타내며 

}{q 은 generalized displacement vector 를 나타낸

다. 

 

2.2 운동에너지  
날개의 운동에너지는 다음과 같다. 
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여기서 속도 벡터는 다음과 같이 나타낼 수 있다. 
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이를 운동에너지 식에 대입하면, 
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이 되고, 질량 행렬은 다음과 같이 나타낼 수 있다. 
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2.3 등가평판 모델링 기법 

날개 각 구조물의 강성행렬과 질량행렬은 각각 아

래의 적분방법으로 계산되고, 이들의 합으로 전체 

날개의 강성행렬과 질량행렬을 구할 수 있다.  

먼저, (x,y,z) 좌표축에서의 적분 식은 ( ηξ , )좌표 

축에서 다음과 같이 나타낼 수 있다. 
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여기서 ∑ ⋅∫=
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위 적분식은 Gaussian quadrature 수치 적분 방

법을 이용하여 계산할 수 있다. 
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각 sampling point 에서의 가중치 값이다. 

Fig.1 은 날개의 단면 구조의 일부로 skin , 

Spar( Rib) cap, Spar (Rib) web 의 형상을 보여주고 

있다.  
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Fig. 1 Geometric configuration of skin, spar(rib) cap and 
spar(rib) web 
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