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Transonic Flutter Characteristics of the AGARD 445.6 Wing

Considering DES Turbulent Model and Different Angle-of-Attacks
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ABSTRACT

In this study, transonic flutter response characteristics have been studied for the AGARD

445.6 wing considering various turbulent models and several angle of attacks. The

developed fluid-structure coupled analysis system is applied for flutter computations

combining computational structural dynamics(CSD), finite element method(FEM) and

computational fluid dynamics(CFD) in the time domain. The flutter boundaries of AGARD

445.6 wing are verified using developed computational system. For the nonlinear unsteady

aerodynamics in high transonic flow region, DES turbulent model using the structured grid

system have been applied for the wing model. Characteristics of flutter responses have been

investigated for various angle of attack conditions. Also, it is typically shown that the

current computation approach can yield realistic and practical results for aircraft design and

test engineers.
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Ⅰ. 서 론

항공기 개발에 있어서 공탄성 해석의 중요성

이 강조되고 있다. 공력탄성학 (aeroelasticity)에

대표적으로 플러터(flutter), 다이버젼스

(divergence), 버펫팅 (buffeting), 제한주기운동

(limit cycle oscillation) 등이 있는데, 여러 현상

들 중에 플러터현상은 공기 흐름에서 에너지를

받아 일어나는 진동으로, 비행기의 속도가 빨라

졌을 때 주 날개와 꼬리날개가 공기 힘에 의하여

심한 진동을 일으키는 현상을 말한다. 비행속

도가 느릴 때는 날개에 생기는 미소한 교란으로

인하여 날개의 탄성진동이 발행하여도 날개의 진

동에 따라 일어나는 공기 힘에 의하여 감소되지

만, 비행속도가 빨라지게 되면 날개의 진동에 따

라 일어나는 공기 힘이 날개에 진동을 일으켜 심

한 진동이 생긴다. 일단 플러터가 발생하면 진동

이 급속히 퍼져 비행기는 공중 분해되기 때문에

현대의 항공기 설계에 있어서 플러터의 발생 유

무를 사전에 예측하는 것이 매우 중요하다. 플러

터 안정성 해석에는 DLM(Doublet Lattice

Method)와 DPM(Doublet Point Method)같은 패

널(panel)기법들이 이미 대형 항공기 제작사에서

보편적으로 사용되고 있다. 그러나 이 패널들은

천음속 영역에서 공기역학적인 비선형성을 고려

할 수 없어 플러터 안정성이 급격히 떨어지는 현
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상에 대한 예측이 불가능하다는 단점이 있다. 따

라서 이 영역에서의 플러터 안정성을 예측하기

위해 플러터 해석에 관한 많은 연구가 수행되어

왔다.[1-5] 대표적으로, AGARD 445.6 날개에 관

해서는 1996년 NASA에서 Thin-Layer

Navier-Stokes 이론을 적용한 CFL3D code를 사

용하여 점성효과를 고려한 플러터 해석을 수행하

였다[6].

본 논문을 위하여 아음속, 천음속, 초음속 영역

에서 플러터 해석을 위한 유체-구조 연계시스템

을 개발하였다. 이전의 연구사례에서 볼 때, 가장

정확한 난류모델인 DES모델을 적용한 AGARD

445.6날개의 해석 사례가 없기 때문에, 본 난류모

델을 적용하여 서로 다른 받음각에 대한 플러터

해석을 수행하였다. 해석된 결과를 바탕으로

NASA Langley 연구소의 천음속 풍동(Transonic

Dynamics Tunnel)에서 시험한 AGARD 445.6 날

개의 실험값과 비교 및 검증하였다. 본 연구에서

는 자체적으로 구축 한 FSIPRO3D 프로그램을

활용하였다.

Ⅱ. 이론적 배경

2.1 일반화 공탄성 방정식

물리영역에서 구조 비선형성 및 감쇠를 고려한

탄성체의 운동방정식은 구조적 비선형성을 무시할

수 있는 경우 모드 접근법(modal approach)을 사용

하여 자유도를 획기적으로 줄여 효율적인 계산을

수행할 수 있다. Hamilton의 정리를 이용하여 구조

비선형성을 무시한 선형 탄성체에 대한 운동방정식

을 유도하면, 구조적 감쇠를 고려한 n-자유도계 시

스템의 운동방정식은 일반화된 좌표계에 대하여 다

음과 같이 행렬형태로 유도할 수 있다.

     (1)

여기서,     ⋯  은 일

반화된 변위벡터(generalized displacement vector)

를, [Mg]은 일반화된 질량행렬, [Cg]는 일반화된 감

쇠행렬, [Kg]는 일반화된 강성행렬을 의미하며,

{Q(t)}는 시간영역에서의 일반화된 공기력 벡터를

나타내며 다음과 같다.

  


 




∆




(2)

위 식에서 첨자 ‘i'는 영향(influence) 모드를 의미

하며, 는 고유모드 벡터를, S는 날개의 투영면적

을, 는 자유흐름 밀도를, ∆는 날개 위, 아래

면에서 압력계수 차를 의미한다.

지배 운동방정식인 식(1)의 동적 공탄성 방정식

에 대한 해는 비정상 비선형 CFD코드와 연계하여

주파수 영역과 시간영역에서 구해질 수 있다. 유동

장의 비선형성이 강한 경우는 기존의 주파수 영역

해석방법으로 안정성 판단이 곤란한 경우가 발생할

수 있다. 하지만, 연계시간적분법의 경우 구체적 동

적 응답을 실제적으로 관찰할 수 있어 비선형 거동

특성을 물리적으로 파악할 수 있는 중요한 장점이

있다. 연계시간 적분법의 세부적인 수치기법은 참

고문헌[7~9]을 참조하기 바란다.

2.2 비정상 Navier-Stokes 방정식

비정상압축성 Reynolds-averaged Navier-Stokes

(N/S) 유동해석 지배 방정식은 다음과 같이 보존형

으로 나타낼 수 있다.







  (3)


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여기서, 점성 응력 텐서(stress tensor)와 변형 텐서

(deformation tensor)는 다음과 같이 정의 된다.

 


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





또한 난류 레이놀즈 응력 텐서(turbulence

Reynolds stress tensor)인 는 다음의 Boussinesq

가설에 따라서 근사화 될 수 있다.

 ≅ 





 


 (5)

식(3)~(5)는 전산유체해석을 위해서 공간 이산화

와 시간 이산화 과정을 거쳐 연립대수방정식으로

변환되고, 이 연립대수방정식을 풀어 이산화된 지

배방정식에 대한 해를 구하게 된다.

DES SST   난류모델은 SST   난류모
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델에 그 기초를 두고 있다. SST   난류모델의

수송방정식은 다음과 같다.
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여기서 DES SST   난류모델에서는 항이

SST   난류모델과 다르게 적용된다.

 




여기서 


는 더 이상 SST   모델에서처럼

1과 같은 상수가 아니며 다음과 같이 표현된다.


 max∆


 

본 RANS 모델에서 정의하는 난류 length scale

은 다음과 같다.

 




본 연구에서는 식(3)~(5)의 수치해석을 위해 유한

체적법((finite volume method)에 근거한 CFD 유동

해석기법을 적용하였다. 개발된 FSIPRO3D 유체-

구조 연계해석 시스템은 CFD 유동해석 소스코드나

상용전산유체 해석 프로그램인 Fluent (Ver.6.2~6.3)

와 자체개발한 C언어 기반의 UDF(User Defined

Function) 모듈, 공탄성 통합해석 Fortran 코드 및

유한요소 구조/진동해석 프로그램들을 연동하여 일

반적인 유체유발진동 해석을 용이하게 수행할 수

있다.

Ⅲ. 해석결과 및 검토

본 연구에서는 자체 개발한 3차원 유체/구조 연

계 시스템을 활용하여 풍동실험결과가 제시되어있

는 AGARD 445.6 날개[10]의 3차원 플러터 해석을

수행하였다. 본 해석에 사용된 AGARD 날개의 형

상은 Fig. 1과 같다.

공탄성 해석을 수행하기 위한 구조격자는 3차원

고체(solid) 요소를 사용하여 생성하였으며 (Fig. 2),

8절점 육면체 요소가 사용되었다. 날개 시위(chord)

방향으로 11개, 스팬 방향으로 21개의 유한요소로

나누어져 있으며, 총 노드 개수는 609개이고, 총 유

한요소 수는 360개이다. 구조해석 시 날개의 뿌리

쪽은 완전고정(Clamp)되어 있는 것으로 가정하였으

며, 구조의 등가 물성치는 Table 1에 나타내었다.

Fig. 1. Geometric configuration of AGARD 445.6

wing

Fig. 2. Finite element model of AGARD 445.6

wing

AGARD 445.6 날개의 공탄성해석을 수행하기

위해 구조에서 발생하는 고유진동모드 벡터를 유체

격자에 보간하였다. Fig.3은 고유진동해석결과 FEM

모델과 고유진동 모드가 보간된 유체격자모델을 비

교하고 있다. 보간에 의한 오류는 각 모드에서 최

대 3.0%로 구조모델의 고유진동해석 결과와 거의

동일한 모드 및 결과를 나타내었다. 첫 번째와 두

번째 모드는 각각 1차 굽힘 모드와 비틀림 모드이

고, 세 번째와 네 번째 모드는 각각 2차 굽힘 모드

와 비틀림 모드를 나타낸다. 본 연구에서 계산된

고유진동수의 정확성을 검증하기 위하여 이전의

AGARD 445.6날개의 고유진동해석 결과들과 실험

결과를 함께 비교하였다(Table 2).
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기존의 결과들과 같이 실험데이터[11]와 잘 맞는

것을 확인 할 수 있다.

Table 1. Material properties of AGARD 445.6

Elastic Modulus E11 = 3.15 GPa 
Elastic Modulus E22 = 0.4162 GPa
Shear Modulus E12 = 0.4392 GPa
Poisson's Ratio 0.31

Density 393.5 kg/m3

Talbe 2. Comparison of natural frequencies

Mode1 Mode2 Mode3 Mode4
Experiment 9.60 38.10 50.70 98.50
Kolonaly 9.63 37.12 50.50 89.94

Goura 9.67 36.87 50.26 90.00
Beaubien 9.46 39.44 49.71 94.39
Present 9.61 38.98 48.96 93.50

FEM wing mesh CFD wing grid

(a) Mode 1 (1st bending, 9.61 Hz)

(b) Mode 2 (1st torsion, 38.98 Hz)

(c) Mode 3 (2nd bending, 48.96 Hz)

(d) Mode 4 (2nd torsion, 93.50 Hz)

Fig. 3. Comparison of natural mode shapes

between FEM mesh and CFD grid

(a) Computational domain grid

(b) Computational surface grid

Fig. 4. Aerodynamic grid for AGARD 445.6 wing

Fig. 4는 본 연구에서 3차원 비정상 유동해석에

사용된 유동 격자를 나타낸다. 날개의 chord 방향

으로 100개, span방향으로 17개의 절점을 분포시켰

으며 전체 격자수는 341,421개이다.

유동해석을 검토하기 위하여 해석에 적용된 유

동조건은 해면조건에서 유동받음각 0 deg와 2 deg,

4 deg에 대해 마하수 0.5, 0.678, 0.901, 0.954, 1.072,

1.141조건에서 해석하였으며, 난류모델은 Detached

Eddy Simulation(DES)를 적용하였다.

(a)    deg
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(b)   deg

(c)   deg
Fig. 5. Comparison of static pressure coefficient

for different angle of attack (M= 1.072)

Fig. 5는 서로 다른 받음각에서 마하수 1.072에

대한 압력계수 분포를 나타내었다.

공탄성 해석은 먼저 정적 공탄성 해석 수행 후

동적 공탄성 해석을 수행하는 절차로 해석을 하였

다. 정적 공탄성 해석의 경우는 인공적으로 구조

감쇠비를 매우 크게 설정하여 계산을 수행하였고,

동적 공탄성 해석을 수행하는 경우는 일반적으로

구조 감쇠비를 0.01로 설정하여 해석을 수행하였다.

  


∞  


∞∞

 (6)

위 식에 의해서 동압에 따른 고도가 정해지게

되며, 수치해석에선 동압과 플러터동압의 비를 바

꿔가며 플러터 경계를 계산하였다. 계산에 사용된

서버컴퓨터는 Intel Core2 Quad 2.66 Hz CPU에 4

GB RAM과 500 GB HDD 사양의 하드웨어이며 △

t=0.0005sec에 subiteration 10회를 부가하였다.

0.4sec까지의 공탄성 응답 계산을 수행하기 위해, 1

개의 CPU사용을 기준으로 800번 반복계산을 수행

하였고 이는 약 30시간이 소요되었다.

Fig. 6. Comparison of flutter boundaries for the

AGARD 445.6 wing for different angle of attacks

Fig. 6은 받음각 0 deg와 2 deg, 4 deg일 때의

마하수에 대한 플러터 발생 동압을 비교한 결과이

다. 받음각 0 deg일 때의 플러터 해석결과를 살펴

보면, 아음속과 천음속 영역에서의 계산 결과는 실

험값과 잘 일치 하였으나, 마하수 1.141 영역의 플

러터 해석결과는 기존의 연구들과 같이 실험값과

상당한 차이를 보였다. 받음각이 존재하는 경우와

받음각 0 deg에서의 결과를 비교해보면 마하수 0.9

와 1.0 사이 영역을 제외하고는 대체적으로 받음각

이 있는 경우의 플러터 동압이 받음각이 없을 때

의 플러터 동압에 비해 낮게 나타남을 확인 할 수

있다. 대체적으로 아음속 영역에서는 받음각이 커

질수록 플러터 동압이 낮아지는 것으로 확인 되었

고 천음속 영역에서는 받음각 2 deg 의 플러터 동

압이 4 deg 의 플러터 동압보다 더 낮은 것을 확

인 하였다. 또한 아음속과 천음속 영역에서는 받음

각이 있는 조건에서의 플러터 동압과 0 deg에서의

플러터 동압의 차이가 많이 나타나지 않음에 비해

초음속 영역에서는 큰 차이를 보이고 있음을 확인

하였다.

Ⅳ. 결 론

본 연구에서는 자체적으로 구축한 3차원 유체-

구조 연계해석 시스템(FSIPRO3D)을 활용하여

AGARD 445.6 날개 형상에 대하여 난류 유동점성

효과를 고려하였고, 이전의 사례와 비교하여 통상

적으로 가장 정확한 난류모델인 DES모델을 적용한

플러터 해석을 수행하였다. 해석 시스템을 활용하

여 받음각 0 deg와 2 deg, 4 deg에서의 아음속, 천

음속, 초음속 영역에 대해서 동적 플러터 해석을

수행하였으며, 예측된 플러터 경계를 서로 비교하

였다. 낮은 마하수 영역에서 받음각효과를 살펴보
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면, 받음각이 있는 경우의 플러터 동압이 받음각이

없을 때의 플러터 동압에 비해 낮게 나타남을 확인

할 수 있는데, 이를 통해 마하수 1.0 이하의 낮은

초음속 영역에서는 받음각에 의해 플러터 안정성

경향이 취약해졌음을 확인 할 수 있다.
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