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In this study, subsonic flutter analyses have been conducted for a composite smart UAV

with T-tail configuration at the critical flight condition. Detailed three-dimensional finite

element model for dynamic analysis is constructed including its nonstructural elements

corresponding to installed electronic equipments and fuels. Computational structural dynamics

and aeroelastic techniques are conducted using MSC/NASTRAN and originally developed

in-house codes. The results for fundamental vibration characteristics and flutter instabilities are

presented and compared to each other for different fuel conditions.
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서서서서....ⅠⅠⅠⅠ 론론론론

동적공탄성 불안정 현상에서 기본적으로 검토되어야 하는 것은 항공기의(dynamic aeroelasticity)

비행영역에 대한 플러터 안정성 보장 여부이다 플러터 안정성은 비행체 설계과정에서 반(flutter) .

드시 검증되어야 하는 필수 인증항목에 해당되며 비정상 공기력 탄성력 관성력이 상호 작용하여, , ,

유발될 수 있는 매우 위험한 진동 현상이다 비행 중 플러터 현상이 발생하게 되면 극심한 진동현.

상으로 순식간에 심각한 구조파손이 유발되어 추락 사고의 직접적인 요인이 될 수 있다 또한 플.

러터 현상은 구조 레이아웃 공력 형상 시스템 배치 조종면 구동장치 등 다양한 설계 요소와 관, , ,

련이 있기 때문에 획일적인 설계 안전성을 확보하는 것이 매우 어렵다 따라서 설계과정에서 검.
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증된 해석절차 및 기법에 따라 플러터 안정성을 검토하여 관련 데이터들을 사전에 확보하는 것이

필요하다 항공기 무인기 포함 의 인증을 위해서는 일반적으로 구조설계 최대속도. ( ) (dive speed, VD)

보다 확장된 비행속도 영역에 대해 공탄성 안정성을 입증하여야 한다 참고로 이러한 초15 20% . ,∼

과 비행영역에서의 실제 플러터 비행시험 은 항공기 성능 제약과 위험성 때문에(flutter flight test)

불가능한 경우가 대부분이다 하지만 전산해석 기법의 활용은 임의의 속도 영역에 대하여도 플러. ,

터 비행 안정성 파악이 가능한 장점이 있다.

본 연구에서는 고정익 회전익 항공기의 장점을 함께 갖춘 복합재 무인기 그림 의 극한 운항/ < 1>

조건에 대한 플러터 안전성을 검토하고자 한다 설계변경에 따른 실용적인 해석결과 도출을 위해.

기존의 상용 유한요소 해석프로그램인 과 자체개발한 모듈 프로그램들을 병용하MSC/NASTRAN

였다 이를 바탕으로 형 꼬리날개를 갖는 복합재 스마트 무인기의 동적 유한요소 모델링 및 플. T-

러터 해석을 수행하였으며 관련 특성을 분석하였다 본 연구를 통하여 추후 설계모델 및 상세설계.

모델에 대한 기본적인 플러터 특성파악과 주요 설계변수의 영향 구조 및 시스템 최적화를 위한,

효율적인 응용연구가 가능할 것이다.

(a) Airplane (Cruise) mode (b) Helicopter mode

그림그림그림그림< 1> Geometric configuration of the present SUAV model< 1> Geometric configuration of the present SUAV model< 1> Geometric configuration of the present SUAV model< 1> Geometric configuration of the present SUAV model

이론적 배경이론적 배경이론적 배경이론적 배경....ⅡⅡⅡⅡ

주파수영역 플러터 해석기법주파수영역 플러터 해석기법주파수영역 플러터 해석기법주파수영역 플러터 해석기법1. (frequency-domain)1. (frequency-domain)1. (frequency-domain)1. (frequency-domain)

의 원리를 이용하여 차원 탄성 날개에 대한 동적 공탄성 방정식 운동방정식 을 유도하Hamilton 3 ( )

면 구조적 감쇠 를 고려한 자유도계 시스템의 운동방정식은 일반화된 좌표계, (damping) m-

에 대하여 다음과 같이 행렬형태로 유도할 수 있다(generalized coordinate) .

[M g]{ q ̈( t)}+[C g]{ q ̇( t)}+[K g]{q(t)}={Q(t,q,q) ̇}
(1)

여기서, {q( t)}T= [q 1( t),q 2( t),q 3( t),...,qm( t)]은 일반화된 변위벡터(generalized displacement

vector), [Mg]는 일반화된 질량행렬, [Cg]는 일반화된 감쇠행렬, [Kg]는 일반화된 강성행렬을
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의미하며, {Q}는 시간영역에서의 일반화된 공기력 벡터(Generalized Aerodynamic Force, GAF)

를 나타낸다 시간영역에서 동적 공탄성 해석을 위해서는 천이진동에 따른 구조 변위와 속도를 되.

먹임 하여 각 시간 스텝에서 새로 일반 공기력을 계산해야 하는 어려움이 있다(feedback) . t는 물

리영역에서의 실제 시간을 의미한다 일반화된 공기력 벡터. {Q}를 구하기 위해서는 다음과 같이

양력면 형상에 대해 비정상 공력 분포하중의 면적적분이 요구된다(unsteady) .

(2)Q i(t,q,q)̇=
1
2
ρ∞U

2
∞c
2
r-
⌠
⌡s
cp(x,y,z,t)

(nxh(x,y,z)x,i+nyh(x,y,z)y,i+nzh(x,y,z)z,i)
dS
c2r

위 식에서 첨자 'i는 영향 모드' (influence) , h는 고유 모드 벡터, dS는 물체면 미소면적, cr은 참

고길이(reference length), ρ∞는 자유흐름 밀도(free stream) , U ∞는 자유흐름 의(free-stream)

속도를 의미한다 또한. c p는 비행체 표면에서의 비정상 압력계수를 의미한다.

본 연구에서는 다양한 구조 설계변수에 대한 효율적인 플러터 특성 파악을 위해 주파

수영역 에서의 플러터 해석기법을 적용하였다 주파수영역에서의 대표(frequency domain) .

적인 플러터해석기법으로는 V-g방법이나 p-k방법 등이 유용하게 활용될 수 있다 본 연.

구에서는 p-k방법을 적용하였는데 이는 물리적인 의미를 보다 잘 나타낼 수 있으며 상

대적으로 사용이 편리한 방법에 해당한다 또한[1]. p-k방법은 실제 시스템의 감쇠영향을

보다 잘 반영할 수 있고 제어시스템의 전달함수 등과 연관지어 서보공탄성, (aeroservoela

현상과 같은 부차적인 해석에도 적용가능한 장점이 있다sticity) .

항공기 날개의 구조 감쇠효과를 무시하고 동적 모달변위 를 미소(modal displacement)

감쇠의 조화운동으로 가정하면 다음과 같이 나타낼 수 있다.

{q(t)}={ q}e pt (3)

p= ω(γ± i) (4)

여기서, γ는 과도 감쇠율 계수 를 의미하며 일반적(transient Decay Rate Coefficient, TDRC) ,

으로 구조감쇠 에 대해g g = 2γ로 정의된다 위의 관계식을 이용하여 식 을 변환하면 다음과 같. (1)

이 나타낼 수 있다.

( [M]p2+[C]p+[K]){ q}=0 (5)

위 식에서 등가 감쇠행렬 [M]과 등가 강성행렬 [K]에는 각각 아래와 같이 공기력 감쇠 및 강

성이 포함되게 되며 각 행렬의 정의는 다음과 같다, .

[M]=[M g]
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[ C]= [C g]-
1
2
ρ∞b U∞

2 [Q i(M ,k b)]/k b (6)

[K]= [K g]-
1
2
ρ∞b U∞

2 [Q r(M ,k b )]

여기서, [Cg]는 일반화된 감쇠행렬로서 등가 점성 구조감쇠를 가정하는 경우 대각행렬이 되며,

제어시스템이 포함되는 경우는 비대각 항이 추가된다. [K g]는 일반화된 구조강성 행렬로서 보통

대각화되며 강체운동 모드가 포함되면 특이 행렬이 된다 또한(singular) . [Q r(M,k b)]와

[Q i(M,k b)]는 각각 일반화된 공기력 영향계수(generalized aerodynamic influence coefficient,

행렬의 실수부 및 허수부를 의미한다 이는 마하수GAIC) . (M 와 환산진동수) (reduced frequency,

k b= ω b/U ∞ 의 함수이고 구조의 고유모드형상에 영향을 받는다 본 연구에서는 효율적인 수치해) .

석을 위해 비정상 선형공력 이론을 적용하여 행렬을 계산하DLM(Doublet Lattice Method) GAIC

였다.

위의 식 는 모두 실수이며(5) , k b= ω b/U ∞ = (b/U ∞ )Im (p )이므로 ω와 kb는 서로 독립적이 아

니다 수치계산상의 편의를 위해 식 를 상태공간 형태로 변환하면 다음과 같이 행. (5) (state-space)

렬형태로 간단히 표현할 수 있다.

( [Z]-p[ I] ){ r}= 0 (7)

{ r}= { { q}{ q ̇}} (8)

여기서, { r}은 모달변위와 속도벡터를 포함하며 는 비대칭 행렬로 다음과 같이 정의된다, [Z] .

[Z]= [ [ 0] [ I]
- [ M ] - 1[ K ] - [ M ] - 1[ C ]] (9)

위 식에서 의 고유치는 실수 혹은 복소수가 될 수 있다[Z] .

식 의 고유치 문제에 대한 해(7) p= ω(γ± i)를 구하면 플러터 현상에 대해 시스템을 안정화 하기,

위한 인공감쇠 값과 해당 진동수는 다음과 같이 결정될 수 있다(g) .

g = 2γ = 2
Re (p )
Im (p )

(10)

ω = Im (p ) (11)

식 의 해는 실근이거나 복소근일 수 있으나 일반적으로 대부분 복소근이다 실근인 경우는 비(7) .

행체의 롤 강체모드나 구조 발산 모드의 경우들에 대한 수렴 및 발산여부를 나타내는 경향이(roll)

있다. p= ω(γ± i)가 실수근( ω = 0 인 경우에는 대하여 인공감쇠는 식 와 같이 계산한다) (12) .
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g= 2γ= 2×
2b

U∞ log e(2)
Re(p) (12)

식 에서(5) {q} 벡터의 크기를 이라 하면 계산되는 고유치의 개수도 이 되므로 식 에 의m m , (9)

해서 계산되는 순서쌍 (U F ,g ,ω F )의 개수도 이 된다 그런데 가상 구조 감쇠m . , g는 날개의 운동

을 조화운동으로 만드는데 필요한 양을 의미하므로 양의 값을 가지면 물리적으로 시스템이 불안,

정한 상태인 것을 의미한다 따라서. U ∞ 값을 변화시키면서 해석에 고려한 각 고유진동모드

의 감쇠 값 변화를 추적하면 특정 모드의 감쇠 값들이 음의 값에서 양의(natural vibration mode)

값으로 변하는 것을 발견할 수 있다 이 경우의 고유 모드를 플러터 모드라 하고 플러터 모드의.

감쇠 값이 이 될 때의 속도 및 진동수를 각각 플러터 속도 플러터 진동수로 결정하게 된다 구조0 , .

감쇠를 고려하는 경우는 구해진 가상 감쇠 g 값이 실제 구조 감쇠 값과 일치되는 상태를 플러터

조건으로 판정하면 된다.

아음속 비정상 공력이론아음속 비정상 공력이론아음속 비정상 공력이론아음속 비정상 공력이론2. (Subsonic Unsteady Aerodynamic Theory)2. (Subsonic Unsteady Aerodynamic Theory)2. (Subsonic Unsteady Aerodynamic Theory)2. (Subsonic Unsteady Aerodynamic Theory)

스마트 무인기의 경우 최대 비행 마하수가 정도로 모든 비행조건이 아음속 영역에 속해있0.41

다 따라서 모델링이 용이하고 수치계산이 효율적인 비정상 공력. , DLM(Doublet Lattice Method)

이론을 적용하였다 공력해석 기법은 일반적으로 마하 이하의 영역에 대해 매우 정확한. DLM 0.8

해석결과를 제시하여 주는 것으로 알려져 있다[2][3].

아음속 영역에서 평면형상 양력면의 변형에 기인한 유동교란의 수직 속도성분(subsonic)

(downwash) w와 관계된 압력분포는 특이적분 형태로 다음과 같이 나타낼 수 있다.

w (x ,s ) =
1
8π
∑
N

n= 1

⌠
⌡
⌠
⌡S n
K (x ,ξ;s,σ )△p ( ξ, σ )dξdσ

(13)

여기서, ξ는 흐름방향 좌표를, σ는 스팬방향 접선 좌표를, K는 진동하는 양력면에 대한 아음속

핵함수 를 의미한다 핵함수(kernel function) . K는 날개의 기하학적 형상 뿐 아니라 마하수(M 와)

환산진동수( kb 의 함수이다) . (x,s)는 n번째 양력면 Sn의 직교좌표이며, N은 공력 패널 요소의 개

수이다 또한 압력은 임의 공력 요소의 시위선의 중점 에서의 압력이고 속도는. 1/4 (sending point) ,

시위선 중점 에서의 수직 방향 속도이다 본 연구에서의 아음속 핵함수3/4 (receiving point) . (kernel

는 등이 제안한 핵함수를 적용하였으며 다음과 같이 나타낼 수 있다function) Rodden , [1][4].

K = e
( - i ωx 0/U ∞ ) [K 1 T 1r 2 +K 2

T *2
r 4 ]
(14)

여기서, x0는 보내는 점 와 받는점 사이의(sending point) (receiving point) x방향 거리이며, ω
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는 진동수, U ∞는 자유흐름의 속도이다 또한 주요 관련 계수들은 다음과 같이 정의된다. .

T 1= cos (γ r- γ s)

T 2=
1

r 2
(z 0 cosγ r-y 0sinγ r)(z 0cosγ s-y 0sinγ s)

T *2= T 2r
2 , r = (y 20+ z

2
0)
1/2

K 1= I 1+
Mr
R

exp (- i k 1 u 1 )

(1 + u 21 )
1/2

K 2= - 3 I 1+
i k 1 M

2 r 2

R 2

exp (- i k 1 u 1 )

(1+ u 21 )
1/2 -

Mr
R [ (1+ u 21) β

2 r 2

R 2 +2+
Mru
R ]

×
exp (- i k 1 u 1 )

(1+ u 21)
3/2

I 1=
⌠
⌡

∞

u 1

exp (- i k 1 u 1 )

(1 + u 21 )
3/2 du

I 2=
⌠
⌡

∞

u 1

exp (- i k 1 u 1 )

(1 + u 21 )
5/2 du

u 1= (MR - x 0 )/ β
2 r , k 1 =

ω r
U ∞

β = (1 - M 2 )
1/2 , R = ( x 2

0+ β
2 r 2 )

1/2

위 식에서 y0, z 0는 보내는 점과 받는 점 사이의 y, z방향의 거리이다 한편. γ r과 γs는 각각

보내는 점과 받는 점에서의 상반각 을 의미한다(dihedral angle) .

해석결과 및 검토해석결과 및 검토해석결과 및 검토해석결과 및 검토....ⅢⅢⅢⅢ

본 연구에서는 현재 설계가 진행 중인 스마트 무인기 모델 에 대한 해석을 수행하였다(TR-S3) .

본 유한요소 모델의 경우 내부에 연료를 포함한 총질량이 이며 이는 의 구조 질량932.59kg , 140.6kg

과 의 비구조 질량 으로 구성되어 있다 장착된 시스템(structural mass) 792kg (non-structural mass) .

장비들은 집중질량 개념의 비구조 유한요소로 모델링 되었다 현재 연구 중인 무인기의 경우 날개. ,

조종면 동체를 포함한 거의 모든 구조를 복합재료 로 설계하고 있다 예로 주날개 스, (DMS 2224) . ,

킨의 경우는 두께의 플라이 장0.19mm (ply) 16 ([0/45/90/-452/90/45/0]s 으로 적층되도록 설계되었다) .

현재의 설계 개념에서는 좌 우 주날개에 각각 개와 동체에 개의 연료탱크를 가지고 있으며 날개/ 1 3 ,

의 연료는 동체의 연료는 으로 총 연료는 에 달하며 연료시스템 및 연료탱118.4kg, 116.6kg 280kg ,

크 실링부분에 의 질량이 배정되어 있다 또한 엔진 과 엔진관련 부수장치의 질량으로13kg . 107kg

좌측 또는 우측 로터 블레이드에 로터 허브 낫셀 디지털30kg, ( ) 9.5kg, (hub) 23kg, (nacelle) 8kg,

컴퓨터 베터리 등으로 배정되어 있다15kg, 20kg .
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(a) Isoparametric view (b) Side view

(c) Top view

그림그림그림그림< 2> Finite element structural model for flutter analysis< 2> Finite element structural model for flutter analysis< 2> Finite element structural model for flutter analysis< 2> Finite element structural model for flutter analysis

그림 는 항공기모드 의 무인기 모델에 대한 차원 동적 유한요소 모델을 보여< 2> (aircraft mode) 3

주고 있다 동적 유한요소 모델링 과정은 활용과 입력파일 직접편집 과정을 통한. MSC/PATRAN

검증과정을 거쳐 수행되었다 현재 유한요소 모델은 개의 와 개의 요소. 6,269 grid 6,811 (CBAR,

로 이루어져 있으며 이중 개의 비CELAS1, CONM2, CQUAD4, CROD, CTRIA3, RBE2, RBE3) , 49

구조 질량 을 포함하고 있다 각각의 집중 질량들은 의 와(CONM2) . MSC/NASTRAN RBE2 RBE3

요소를 활용하여 인접한 주요 구조지지부에 배분하여 연결되었다 경계조건은 비행 상태에서의 진.

동 및 공탄성 환경을 모사하기 위해 조건으로 처리하였다 조종면 연결부분은 구동 장치free-free .

부 구동기 강성 연결방식 등 에 대한 등가모델링을 통해 탄성 회전스프링으로 모델링 되었다 본( + ) .

논문에 나타내지는 않았지만 수직 이착륙과 관련된 헬리콥터 모드의 경우는 날개 끝단에 부착되어

있는 로터부 낫셀이 수직방향으로 모델링 되었다.

그림 은 항공기 비행모드에 대해 연료가 가득 찬 경우와 비어있는 경우의 고유진동수 비교< 3>

결과를 보여주고 있다 그림에서 자유 경계모델에 따른 저차 자유도의 강체모드 및 진동수는 플. 6

러터 해석에 고려하지 않았으므로 나타내지 않았다 그림을 보면 대략 번째 모드까지가 이. 6 30Hz

내의 고유진동수를 보이고 있으며 번째 모드까지는 이내의 고유진동수를 나타내고 있다, 9 40Hz .

항공기 내부에 연료가 가득 찬 상태에서는 구조 강성은 동일하나 연료에 의한 질량 증가효과가,



형 꼬리날개를 갖는 복합재 스마트 무인기의 플러터 안전성 해석T- 27

발생하기 때문에 고유진동수는 상대적으로 낮은 수준을 보이게 된다 반면에 연료가 비어있는 거의. (

바닥난 경우에는 전체적인 질량감소 효과로 고유진동수가 높은 경향을 보이게 된다 본 무인기 모) .

델의 경우 번째 이상의 고차모드에서부터 연료의 유 무에 따른 고유진동수 차이가 나타나고 있으6 /

며 연료탱크가 위치하는 지점에서의 고유모드 간섭효과가 정도에 따라 특정 모드에서 고유진동수,

의 차이 정도가 다르게 나타나고 있다.

그림그림그림그림< 3> Computed natural vibration frequencies< 3> Computed natural vibration frequencies< 3> Computed natural vibration frequencies< 3> Computed natural vibration frequencies

일반적인 플러터 불안정성 문제는 고정익 항공기와 유사하게 고속의 순항 비행조건에서 발생할

가능성이 크다 본 스마트 무인항공기의 경우는 수직 이착륙 기능 구현을 위해 헬리콥터 비행모드.

와 항공기 비행모드로 구분되어 있으나 동적 플러터 현상과 관련된 문제는 항공기 모드만 고려하,

여 안정성을 검토하면 된다 따라서 본 연구에서는 무인. 기의 항공기 비행모드에 대한 진동과

플러터해석을 수행하였다 그림 는 항공기 비행모드에 대하여 강체모드를 제외한 저. < 4> (airplane)

차 개의 고유모드 형상을 보여 주고 있다 몇 가지 고유모드들을 살펴보면 은 수직 꼬리10 . , Mode 1

날개의 차 굽힘 모드를 의 경우는 전형적인 주날개의 차 굽힘모드에 약간의 날1 (bending) , Mode 3 1

개끝단 비틀림 변위를 의 경우는 수직꼬리 날개의 비틀림 모드를 보여주고 있으며, Mode 5 , Mode

의 경우는 주날개의 전형적인 비대칭 비틀림 모드를 나타내고 있다 한 가지 주목할만한 것은 넓7 .

은 범위의 고유진동수 영역에서 무인기의 형 꼬리날개가 고유진동 모드에 영향을 주고 있다는T-

점이다 형 꼬리날개의 플러터 특성에 대한 기존의 연구결과들에 따르면 이러한 고유진동 특성. T-

은 공력탄성학적 안정성을 취약하게 만드는 주요 원인으로 작용될 수 있다고 보고하고 있다[5][6].

연구 중인 스마트 무인기의 최대 순항 마하수는 정도이다 규정대로 약 의 플러터 속도0.41 . 20%

여유를 고려했을 때 고려 가능한 최대 마하수는 정도이며 본 연구에서는 마하 를 플러터, 0.49 , 0.5

안정성 검토를 위한 비행 마하수로 설정하였다 전기체 플러터 해석을 위해 저차 개의 고유모드. 15

를 고려하였으며 보수적인 결과 도출을 위해 구조감쇠는 를 가정하였다 그리고 비행 마하수에, 1% .

서의 동압조건은 해면고도 비행 조건을 가정하였다 플러터 해석을 위한 비정상 공력해(sea-level) .

석에서 주날개 플랩 나셀 동체 하부의 벤트럴핀 형 수직 꼬리날개 및 승강타, , , (ventral fin), T-

등이 고려되었으며 동체의 공력효과는 무시되었다(elevator) , .
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Mode 1 (9.87 Hz) Mode 2 (12.85 Hz) Mode 3 (16.19 Hz)

Mode 4 (21.08 Hz) Mode 5 (25.60 Hz) Mode 6 (28.57 Hz)

Mode 7 (32.19 Hz) Mode 8 (34.72 Hz) Mode 9 (38.03 Hz)

그림그림그림그림< 4> Selected natural vibration mode shapes (Aircraft mode, Full Fuel Condition)< 4> Selected natural vibration mode shapes (Aircraft mode, Full Fuel Condition)< 4> Selected natural vibration mode shapes (Aircraft mode, Full Fuel Condition)< 4> Selected natural vibration mode shapes (Aircraft mode, Full Fuel Condition)

그림 는 주파수 영역에서의 전형적인 플러터 해석결과 및 선도 를 보여주고 있다< 5> (V-g V-f ) .

이는 항공기 모드에서 연료가 가득 있는 조건에 대한 플러터 해석결과이다 그림을 보면 플러터.

불안정성 유발에 번째와 번째 고유모드 등이 주요한 원인으로 작용함을 알 수 있다 해석에서9 4 .

예측한 플러터 속도는 번째 모드의 경우 약 에 플러터 진동수는 이고 번째 모드9 1,560ft/s 39.7Hz , 4

의 경우는 예측된 플러터 속도가 이며 플러터 진동수는 로 계산되었다 플러터 마1,625ft/s , 20.6Hz .

하수로 환산하면 약 마하 에 해당하기 때문에 본 항공기는 충분한 플러터 안정성을 가지고 있1.4

음을 알 수 있다 그림에서 선도를 보면 번째와 번째 모드가 속도가 증가함에 따라 근접하. V-f 9 10

는 현상을 보여주고 있다 또한 번째 모드를 추적하면 약 의 속도에서부터 플러터 진동수. 1 1,650ft/s

가 으로 수렴하고 있음을 볼 수 있는데 이는 전형적인 정적공탄성 문제인 다이버젼스0 ,

현상을 의미하는 것이다 다이버젼스가 유발되는 환산 마하수는 정도로 플러터(divergence) . 1.48

유발 마하수보다 더 높으며 안정성이 충분함을 알 수 있다.
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그림그림그림그림< 5> V-g and V-f diagram for the SUAV (TR-S3) model at M=0.5< 5> V-g and V-f diagram for the SUAV (TR-S3) model at M=0.5< 5> V-g and V-f diagram for the SUAV (TR-S3) model at M=0.5< 5> V-g and V-f diagram for the SUAV (TR-S3) model at M=0.5

(Full fuel condition)(Full fuel condition)(Full fuel condition)(Full fuel condition)

그림그림그림그림< 6> V-g and V-f diagram for the SUAV (TR-S3) model at M=0.5< 6> V-g and V-f diagram for the SUAV (TR-S3) model at M=0.5< 6> V-g and V-f diagram for the SUAV (TR-S3) model at M=0.5< 6> V-g and V-f diagram for the SUAV (TR-S3) model at M=0.5

(Empty fuel condition)(Empty fuel condition)(Empty fuel condition)(Empty fuel condition)

그림 은 연료가 비어있는 거의 없는 조건에 대한 플러터 해석결과이다 이 경우는 오히려< 6> ( ) . 4

번째 고유모드에서 플러터 현상이 먼저 발생하고 있다 번째 모드에 비해 약간 낮은 플러터 속도. 9

를 예측하고 있는데 예측된 플러터 속도는 약 로 이 경우는 연료가 가득 찬 조건보다 다, 1,620ft/s

소 높은 플러터 속도를 보이고 있으며 환산플러터 마하수는 정도이므로 비행 마하수로 고려, 1.45

한 에 비해 충분한 플러터 속도 마하수 여유가 있음을 알 수 있다 선도를 보면 본 경우도0.45 ( ) . V-f

연료가 가득 찬 경우와 유사하게 다이버젼스 현상이 관찰되고 있으며 예측된 속도는 약, 1,650ft/s

이다.
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결 론결 론결 론결 론....ⅣⅣⅣⅣ

본 연구에서는 연구 중인 무인기의 설계변경에 따른 실용적인 해석결과 도출을 위해 기존의 상

용 해석프로그램과 자체개발한 모듈 프로그램들을 병용하여 효율적인 공탄성 해석체계를 마련하였

다 이를 바탕으로 현재 설계가 진행 중인 형 꼬리날개를 갖는 복합재 스마트 무인기의 동적 유. T-

한요소 모델링 및 플러터 해석을 수행하였으며 안정성 및 관련 특성을 분석하였다 해석 결과를.

검토해 볼 때 고려한 스마트 무인기 의 구조는 인증 요구조건에 대해 충분한 공탄성 안정(TR-S3)

성을 확보하고 있는 것으로 나타났다 본 연구에서는 동체의 공력간섭 효과를 무시한 해석을 수행.

하였는데 향후 해석 기법과 같이 보다 정교한 수치기법을 활용하여 이에 대한 영향을 추가로, CFD

고려할 수 있는 연구가 수행될 예정이다.
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니다.
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