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ABSTRACT

For stealth performance consideration, many UAV designs are adopting tailless 

lambda-shaped configurations which are likely to have unsteady dynamic characteristics. In 

order to control such UAVs through automatic flight control system, more accurate 

estimation of dynamic stability derivatives becomes essential. In this paper, dynamic 

stability derivatives of a tailless lambda-shaped UAV are estimated through numerically 

simulated forced oscillation method incorporating dynamic mesh technique. First, the 

methodology is validated by benchmarking the CFD results against previously published 

experimental results of the Standard Dynamics Model(SDM). The dependency of initial 

angle of attack, oscillation frequency and oscillation magnitude on the dynamic stability 

derivatives of a tailless UAV configuration is then studied. The results show reasonable 

agreements with experimental reference data and prove the validity and efficiency of the 

concept of using CFD to estimate the dynamic derivatives.

초   록

기동 성능과 스텔스 성능을 극대화시키기 위해 무미익 람다(lambda) 형상의 무인전투기

에 대한 연구개발이 각 국에서 활발히 진행되고 있다. 이러한 형상의 비행체는 불안정한 

동적 비행특성을 가질 가능성이 높으며, 이를 비행제어 시스템으로 제어하기 위해서는 보

다 정확한 동안정 미계수 예측이 필수적이다. 본 연구에서는 풍동기법의 단점을 보완하고 

순수 공기역학적 동안정 미계수를 예측하기 위해 전산유체역학의 Dynamic Mesh 기법을 

적용하여 강제진동법을 모사하였고, 해석결과를 기존에 확보한 시험결과와 비교하여 검증

하였다. 해석결과는 종축 동안정 미계수에 국한하였으며, 무미익 람다 형상의 기준 받음

각, 진동주파수, 진동폭 등의 변화에 따른 동안정 미계수 변화 경향성을 파악하였다. 전산

해석 결과는 풍동시험 데이터와 유사한 경향성을 보였으며, 제시된 연구기법을 통해 항공

기 동안정 미계수를 효율적으로 구할 수 있음을 확인하였다.
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Ⅰ. 서  론

최근 세계 각국에서 연구개발되고 있는 무인

전투기는 기동 성능과 스텔스 특성을 보장하기 

위해 무미익 람다(tailless lambda) 형상의 

blended wing-body 형태로 설계되는 추세이다. 

무미익 람다 형상은 전통적인 항공기 형상에 비

해 불안정한 동적 비행특성을 가지며, 날개 앞전

에서 발생하는 와류유동의 특성에 따라 공기역학

적 특성이 급격히 변화할 수 있다[1]. 이러한 무

인전투기를 비행제어 시스템으로 안정하게 제어

하기 위해서는 보다 정확한 공력(aerodynamic 

force) 모델이 필요하다. 저속, 저받음각 영역에서 

비행하는 항공기인 경우 정안정 미계수(static 

stability derivatives)만으로도 공기역학적 힘과 

모멘트를 예측하기에 충분하지만, 고받음각 고기

동 항공기인 경우는 비선형적 공력 변화를 예측

하기 위해 정확한 동안정성 미계수(dynamic 

stability derivatives)를 포함하여 항공기 모델을 

구성하는 것이 필수적이다[2]. 따라서 무미익 형

상의 무인전투기를 성공적으로 개발하기 위해서

는 보다 정확하고 효율적으로 동안정 미계수를 

예측할 수 있는 능력을 확보해야 한다[3]. 

  비행체의 동안정 미계수를 예측하는 방법 중 가

장 널리 사용되고 있는 것은 강제진동 기법이다. 

이는 시험모델을 일정한 크기의 각 변위로 진동시

키면서 항공기에 작용하는 공력의 시간이력(time 

history) 데이터를 측정하고, 후처리 기법을 통해 

비행체의 동안정 미계수를 추출해내는 방법이다

[4,5]. 전통적으로 동안정 미계수를 예측하기 위해 

풍동시험 기법이 많이 활용되어 왔으나, 비용과 

시간이 많이 소요된다는 단점이 있어 항공기 개발 

초기 단계에서부터 적용하기에 적합하지 않다. 뿐

만 아니라 모델을 진동시키는 과정에서 모델의 관

성력이 공력 데이터에 함께 포함되어 측정되기 때

문에, 이를 제거하기 위해 wind-on 데이터에서 

wind-off 데이터를 제거해주는 보정 절차가 필요

하며, 정밀하게 동기화된 데이터를 확보하지 못할 

경우 큰 오차의 요인이 된다[6]. 또한 모델을 일정 

주파수로 진동시켜야하기 때문에 모델의 크기와 

시험속도에 제한이 있어 저 레이놀즈 수(Reynolds 

number) 영역에서 주로 시험이 수행된다. 레이놀

즈 수는 유동의 흐름분리 특성을 결정짓는 가장 

중요한 요소 중 하나이기 때문에 고받음각 영역에

서의 비선형적 공력특성을 정확하게 예측하기 위

해서는 레이놀즈 수 효과를 반드시 고려해야 한

다. 이와 함께 모델지지부의 간섭효과, 진동 장치

의 기계적 유격에 따른 측정데이터의 지연 오차, 

모델의 운동을 구현시켜주는 진동 장치의 물리적 

한계 등 여러 가지 제한요소가 존재한다[2,3,6]. 

  이러한 단점들을 보완하기 위해, 최근 전산유체

역학(Computational Fluid Dynamics, CFD)을 활

용하여 동안정 미계수를 계산하는 기법에 대한 효

용성 검증연구가 활발히 진행되고 있다[6~12]. 컴

퓨터 계산용량의 기하급수적인 발전과 동적격자

(dynamic mesh) 등과 같은 격자생성 기법의 발달

에 힘입어 복잡한 형상에 대한 고차원적 해석도 

비교적 쉽고 빠르게 수행할 수 있게 되었다. 또한, 

CFD 해석은 풍동시험 기법이 내재적으로 포함하

고 있는 지지부의 간섭효과, wind-off 데이터의 제

거, 진동 장치의 동기(synchronization) 문제 등의 

오차요인이 발생하지 않는다는 장점이 있어 효율

적으로 동안정 미계수를 계산할 수 있다. CFD를 

통한 동안정 미계수 예측의 가장 큰 장점은 항공

기 설계 초기 단계에서부터 비교적 정확한 동안정 

특성을 고려하여 설계에 반영할 수 있게 해준다는 

것이다. 미국의 항공기 체계개발 과정 중에서 실

제 시험비행 중에 안정성 및 조종성(stability and 

control, S&C) 문제가 발견되어 개발비용과 기간

이 추가로 소요되거나 비행성능 저하를 감수할 수

밖에 없는 사례가 다수 발생하였다[12~13]. CFD

를 통해 좀 더 정확한 S&C 특성을 설계초기단계

에 적용할 수 있다면 개발비용을 절감하고 목표성

능을 충족시키는데 크게 기여할 수 있다. 

  Ronch et al.[2], Schmidt & Newman[8], 

Hashimoto et al.[10] 등은 CFD를 활용한 동안정 

미계수 예측 기법을 검증하기 위해 SDM 

(Standard Dynamic Model)에 대한 해석을 수행

하여 기존에 확보된 풍동시험 결과와 비교하였으

며, 강제진동기법의 진동 주파수 및 진폭 효과, 마

하수 효과 등을 분석하였다.  SDM[14]은 동안정 

미계수 예측 연구를 활성하기 위해 고안된 표준 

동역학 모델로서 세계 유수의 연구소에서 수행한 

풍동시험 결과를 확보할 수 있어 동안정 미계수 

연구의 검증모델로서 많이 활용되고 있다. 

  2007년부터 미국과 유럽의 주요 연구기관을 중

심으로 NATO RTO AVT-161이라는 Task Group

을 구성하여 CFD를 활용한 정안정 및 동안정 미

계수 예측 연구를 활발히 진행하고 있다[15]. 이들은 

먼저 SACCON (Stability And Control 

CONfiguration)이라는 무미익 무인전투기 형상의 

표준모델을 개발하였고, 풍동시험을 통해 기준자

료를 생성한 후 이를 CFD 해석 결과와 비교 검증

하는 공동연구를 진행하고 있다. Cummings & 

Schϋtte[7]는 NATO RTO AVT-161의 전반적인 활

동을 소개하고 CFD 해석과 풍동시험 결과를 통합
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하여 항공기의 정안정 및 동안정 미계수를 예측하

는 연구 결과를 발표하였다. Frink et al.[11]은 비

정렬 격자와 Unsteady RANS (Reynolds- 

Averaged Navier- Stokes) 기법을 적용하여 미국, 

스웨덴, 오스트레일리아에서 수행한 SACCON 형

상에 대한 전산해석 결과와 비교하였다. 이들은 

양력과 항력에 대한 해석결과는 비교적 정확하게 

예측되었으나, 피칭모멘트에 대한 해석결과는 시

험결과와 다소 큰 오차가 발생하는 것을 발견하였

고, 보다 정확한 모멘트 해석을 위해서는 날개 앞

전에서 발생하는 와류유동을 실제적으로 모사할 

수 있는 난류모델기법의 적용,  효율적 격자계 구

성 등에 대한 세밀한 추가연구가 필요함을 강조하

였다. 

  국내에서는 박수형 외[16]가 비정상 Euler 해석

을 통해 천음속 미사일에 대한 동안정 미계수를 

예측함으로써 충격파가 동안정에 미치는 영향성

을 분석하였고, 이형로 외[6,17]는 비관성 좌표계 

변환을 통해 모델의 강제진동을 모사하는 기법을 

활용하여 SDM에 대한 세로, 가로, 방향 안정성 

미계수를 예측하였다. 그러나 국내에서는 아직 무

미익 항공기에 대한 동안정 미계수 해석 연구가 

진행되지 않았다. 최근 스텔스 항공기에 대한 개

발 관심이 높아짐에 따라 무미익 비행체의 정확한  

동안정 미계수 예측을 위한 노력이 요구된다. 

  본 연구에서는 Dynamic Mesh를 활용하여 강제

진동 기법을 전산유체역학으로 모사함으로써 무

미익 UAV 형상에 대한 종축 동안정 미계수를 예

측하였다. 계산된 종축 미계수 값을 기존에 확보

된 풍동시험데이터와 비교함으로써, 제시된 기법

의 정확성과 효용성을 검증하였다. CFD로 계산된 

모멘트 결과를 동안정 미계수로 변환하는 여러 기

법을 비교 검증하였으며, 강제진동의 진폭, 진동주

기 그리고 기준받음각 변화에 따른 동안정 미계수 

특성을 파악하였다.  

Ⅱ. 본  론

2.1 강제진동기법[18,19]

강제진동 기법은 항공기 모델을 무게중심에 

대해 일정한 주파수와 진폭으로 진동시키면서 공

기역학적 힘과 모멘트를 측정하고, 측정된 모멘

트의 시간이력데이터(time history data)를 후처

리하여 동안정 미계수를 추출하는 기법이다. 세

로 방향 미계수에 대한 유도식은 다음과 같다.

  항공기에 작용하는 피칭모멘트는 small 

perturbation 가정 하에 1차 항만 고려하여 선형

화하면 다음과 같은 Taylor Series 모델로 전개될 

수 있다. 

≈  





(1)

여기서 와 는 초기조건( )에서의 피칭모

멘트와 기준 받음각을 나타내며, 받음각 변화율

()과 피치각속도()는 초기조건에서 0의 값을 

가진다고 가정하였다.  ∞ 는 무차원 

진동주파수(reduced frequency)이며, 는 평균공

력시위(mean aerodynamic chord), ∞는 자유류

(free stream)의 속도이다.

  항공기가 무게중심에 대해 일정한 진동주파수

(  )와 진폭()을 갖는 sine 함수로 조화

진동(harmonic oscillation)을 하는 경우 받음각과 

피치각( )은 동일한 값을 가지며 다음과 같은 관

계를 가진다. 

    sin          (2)

    cos      (3)

  식 (1)에 식 (2)~(3)을 대입하면 피칭모멘트는 

다음과 같은 시간에 대한 함수로 표현할 수 있다.  

   
   sin
     cos

      (4)

  식 (4)는 해석적으로 유도된 식으로서, sine 함

수로 강제진동을 시켰을 경우, 시간에 따른 피칭

모멘트 변화량은 sine 함수인 in-phase 성분과 

cosine 함수인 out-of-phase 성분의 합으로 구성

된다는 것을 의미한다. 이때, out-of-phase 성분

은 주어진 강제진동 입력에 대해 90도 위상차를 

발생시켜 진동운동을 감쇄시키려는 방향으로 작

용한다. 따라서, cosine 항에 곱해져 있는 상수 

값인   는 항공기의 피칭운동에 대한 

동적감쇄를 의미하는 동안정 미계수이며 

damping항이라고도 부른다. 

  한편, 조화진동 중에 있는 항공기 모델에 작용

하는 순수 공기역학적 피칭모멘트의 시간이력데

이터는 강제진동 함수인 sine 함수에 대해 만큼

의 위상각(phase angle) 차이를 갖고 의 진

폭으로 진동하는 함수로 반응한다고 가정하여 다

음과 같이 일반화하여 표현할 수 있다.

   sin      (5)

식 (5)에 삼각함수 공식을 적용하면 다음과 같이 
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sine 함수와 cosine 함수의 합으로 전개할 수 있다.
  

   sin cos
 cos sin

    (6)

해석적으로 유도된 식 (4)와 풍동시험 또는 CFD 

해석을 통해 계산된 값을 일반화하여 표현한 식 

(6)을 동일한 것으로 가정하여 상호비교하면 동

안정 미계수를 다음과 같이 와 의 함수로 

표현할 수 있다[2]. 

  

cos 
         (7)

   

sin 
        (8)

즉, 비정상 해석을 통해 계산된 피칭모멘트의 시

간이력 데이터로부터 위상각과 진폭을 구하면 식

(8)과 같은 동안정 미계수를 얻을 수 있다. 단, 무

게중심에 대해 조화진동하는 경우 동안정 미계수 

항은   의 합으로만 얻어지며, 각각의 

성분을 독립적으로 구하기 위해서는 무게중심이 

아닌 다른 점에 대해 피치 진동을 시키는 조건으

로 추가적 계산을 수행하거나, 피치각이 고정된 

상태(  )에서 항공기 모델을 위, 아래 방향으

로 진동시키는 plunging motion을 적용하여 계

산해야 한다.  

2.2 후처리 기법

  풍동시험 또는 CFD 해석을 통해 구한 공력 데

이터로부터 위상각과 진폭을 구하고, 이로부터 

동안정 미계수를 구하는 후처리 기법 중 대표적

인 두 가지 방법은 다음과 같다. 

2.2.1 최소자승법(Least Squares Method)

  식 (6)을 각 시간()에서 계산된 이산 식

(discrete function) 형태로 근사화하면 다음과 같

은 행렬식으로 표현할 수 있다.

  

   sin cos  

⇒















⋮














 sin cos
 sin cos
⋮ ⋮ ⋮
 sin cos




























⋮


⇒                      (9)

여기서 는 근사오차 벡터이다. 식 (9)는 미지

수보다 방정식의 개수가 많아 정확한 하나의 해

가 존재하지 않는 형태로서, 근사오차를 최소화

하는 해를 구하는 방법인 최소자승법을 적용하면 

다음 식에 의해 미지수 벡터 를 구할 수 있다. 

             (10)
 

식 (6)과 (9)를 비교하면 벡터 의 각각의 계수

는 다음과 같이 정의 되며, 

 ,  cos , sin  (11)

구해진 계수 값을 식 (7)~(8)에 대입하면 in-phase 

항인 와 out-of-phase 항인  을 각

각 구할 수 있다. 

2.2.2 퓨리에 계수법 (Fourier Coefficient Method)[18]

  시간에 따라 계산된 피칭모멘트는 sine 함수와 

cosine 함수의 합으로 표현된 퓨리에 급수

(Fourier Series)라고 생각할 수 있으며, 아래의 

식과 같이 퓨리에 급수 각 항의 상수를 구하는 

방법을 적용하면 in-phase에 해당하는 sin  

성분과 out-of-phase에 해당하는 cos  성분으

로 분리하여 공력 미계수를 구할 수 있다.

 
 





 sin      (12)

 
 





cos (13)

윗 식에서 주기  이며, 는 적분하는 

주기의 수를 나타낸다. 

2.3 연구 모델

2.3.1 Standard Dynamic Model(SDM)

  SDM은 항공기의 동안정 관련 풍동시험 및 전

산해석 연구에서 벤치마킹(benchmarking)용으로 

주로 활용되는 모델로서, SDM 대상의 많은 연구

를 유도하기 위해 F-16과 유사한 일반적인 전투

기 형상으로 설계되었다. Fig. 1에 형상과 제원을 

표시하였으며, ogive-cylinder 형상의 동체, 테이

퍼비(taper ratio)를 가진 평면날개, strake, 날카

로운 앞전 및 뒷전 등의 형상 특징을 가진다[14].

  본 연구의 타당성을 1차적으로 검증하기 위해 

SDM 모델에 대한 비정상 Euler 해석을 수행하

여 동안정 미계수를 구했으며, 이를 다른 연구기

관에서 수행된 풍동시험 데이터와 비교하였다.  

2.3.2 무미익 UAV 형상 모델

  본 연구의 주 목적인 무미익 비행체의 동안정 

해석을 위해 Fig. 2와 같은 SACCON 형상을 기반
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Fig. 1. SDM configuration[20]

Fig. 2. SACCON wind tunnel test model[7]

구분 Sref MAC Span Length

제원 0.3174 m2 0.245 m 1.050 m 0.748 m

Table 1.  Genetic tailless UAV model data

으로 하는 람다형 무미익 모델을 사용하였다. 

SACCON은 NATO국 간의 항공기 동안정 미계

수 예측을 위한 공동연구 프로젝트의 일환으로 

개발되었다. SACCON은 앞전 후퇴각(leading 

egde sweep angle)이 53o인 람다형 날개를 가지

고 있으며, 스텔스 성능을 위해 날개 앞전, 뒷전, 

끝단의 각도가 서로 평행하게 정렬된 무미익 형

상이다. 본 연구에서는 SACCON과 유사한 형상

의 모델을 활용하였으며, 엔진 흡입구 형상을 추

가로 포함하여 제작하였다. 연구에 활용된 무미

익 UAV 모델의 제원은 Table 1과 같다. 

2.4  CFD 해석

  CFD 해석을 위한 격자계는 Ansys사의 상용 

프로그램인 Gambit과 T-grid를 사용하여 비정렬 

격자방식으로 생성하였다. 격자계의 밀집도(mesh 

density) 효과 분석을 위해 고밀집 격자(fine 

mesh)를 tetrahedral 방식으로 먼저 생성하였고, 

이를 상용 해석코드인 Fluent에 입력하여  

polyhedral 격자계로 변환하는 과정을 통해 저밀

도 격자(coarse mesh)를 생성하였다. 

  항공기 모델의 조화진동을 모사하기 위해 

UDF(User Defined Function) 기능을 활용하여 표

면격자가 무게중심점에 대해 진동할 수 있도록 시

간에 따른 피치각 정보를 입력하였다. Fig. 3과 같

이 항공기 모델의 표면격자 뿐 아니라 그 주변에 

정의된 내부 체적(interior volume : Fig. 3의 초록색 

격자) 전체를 항공기와 함께 rigid body와 같이 진

동시킴으로써 내부체적 내의 격자 질과 조밀도는 

그대로 유지되었고, dynamic mesh 적용 시 비교

적 volume이 큰 외부체적만 변형되었기 때문에 격

자의 질을 초기 상태와 유사하게 유지할 수 있었다. 
  CFD 해석은 상용 해석코드인 Ansys Fluent의  

pressure-based coupled solver를 사용하였다. 풍

동시험 결과와의 비교를 위해 저아음속 영역에서 

해석을 수행하였기 때문에 비압축성을 가정하였

고, 비정상 유동해석을 위해 transient solver를 

사용하였다. 비정상 유동 해석의 효율성을 높이

기 위해 점성효과를 고려하지 않았으며, 종축 동

안정 예측 시 항공기 좌우의 유동이 대칭인 것으

로 가정할 수 있기 때문에 symmetry 경계조건을 

적용하여 유동영역 반만 해석하였다. 기준 받음

각()의 적용은 velocity inlet 경계조건에서 자

유흐름 방향의 각도로 설정하였고, 조화진동 운

동은 Dynamic Mesh로 구현하였다.

 

Fig. 3. SDM mesh top ology 

내부체적 격자
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2.5  해석결과

2.5 .1 SDM 해석 

  본 연구의 해석방법 및 절차의 검증을 위해 

SDM 형상에 대한 동안정 미계수 계산을 선행하

였으며, Fig. 4에 기존의 풍동시험 결과[21]와 비

교하였다. 전산해석은 비정상 Euler solver를 사용

하였으며, 자유흐름 속도 20m/sec, 진동주파수 

1Hz,  는 0.01sec(1주기/100 time steps)를 적용

하였다. 

  Figure 4에 나타난 바와 같이, CFD 해석을 통

한 정안정 미계수()와 동안정 미계수

(  )값 모두 각 받음각 구간별로 다소 

차이가 있으나 전반적으로는 풍동시험 경향성과 

매우 유사한 결과를 얻었다. 의 경우, 받음

각 0o에서 정적으로 안정하다가 5~10o 구간에서 

불안정해지고 15o 이후에 다시 안정화되는 전반

적인 경향성을 잘 따르고 있다.  는 

전 받음각 영역에서 안정한 값을 가지며, 서로 

(a) static derivative( )

(b) dynamic derivatives(  )

Fig. 4 . C o m p a r is o n  o f  S D M  s t a b i l it y 
derivatives between CFD analysis 
and exp erimental data[21]

다른 세 기관에서 수행한 풍동시험 결과의 편차 

범위내에서 유사한 경향성을 보이고 있다. 풍동

시험 결과의 편차를 고려할 때 본 연구의 CFD 

기반의 강제진동 기법을 통해 비교적 정확한 미

계수를 구할 수 있다고 판단된다. 받음각 0도인 

경우에 풍동시험과 가장 큰 편차를 보이고 있는

데, 이는 SDM의 날카로운 날개와 Strake부분에

서 발생하는 와류유동이 강제진동 시 날개 윗면

과 아랫면에 번갈아 가며 발생하는 불안정한 유

동현상 때문인 것으로 유추된다. 와류유동에 의

한 영향성을 좀 더 정확히 구현하기 위해서는 점

성효과의 고려, 격자계의 해상도 향상 등 향후 

추가적인 CFD 타당성 연구가 필요하다.

2.5 .2 무미익 UAV 해석  

<격자 해상도 검증 및 후처리 기법 비교>  

  무미익 UAV 형상에 대한 전산해석의 정확성

을 검증하기 위해 Fig. 5와 같은 2개의 서로 다

른 격자를 사용하여 격자 해상도에 따른 미계수 

값의 수렴성을 파악하였다. 고밀집 격자는 

tetrahedral 방식의 비정렬 격자로서 약 590만개

의 셀(cell)로 이루어져 있으며, 이를 Fluent에서 

polyhedral 격자로 변환하여 약 120만개 셀의 저

 (a) fine mesh(5.9M cells)   (b) coarse mesh(1.2M cells)

Fig. 5 . Mesh top ology for tailless UAV analysis

Fig. 6. Comp arison of p itching moment 
results  from mesh resolution test
(∞=10m/s, =5 o, =5 o, f=0.5 Hz)
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격자 종류 / 

후처리 기법

Fine Mesh
+

최소자승법

Coarse Mesh
+

최소자승법

Coarse Mesh
+

퓨리에 계수법

Mesh Type Tetrahedral polyhedral polyhedral

Cell # 590만 120만 120만

 -0.0076 -0.0073 -

 0.3599 0.3580 0.3580

  -0.2888 -0.6177 -0.6024

 Table 2. Comp arison of stability derivative 
results from mesh resolution test 
and p ost- p rocessing method test

밀집 격자를 구성하였다. 

  기준받음각 5o, 진폭 5o, 진동주파수 0.5Hz, 자

유흐름 속도 10m/sec의 조건에서 고밀도 격자와 

저밀도 격자에 대한 해석을 반복하였고 피칭모멘

트의 시간이력데이터 결과를 Fig. 6에 비교하였

다. 두 결과 값의 진폭과 시간지연(time delay)에 

미세한 차이가 있으나 전반적으로 거의 동일한 

결과를 얻었다. 

 해석데이터를 후처리하여 구한 정적, 동적 미계

수 값을 Table 2에 상호 비교하였다. 와 

는 거의 동일한 결과를 얻었으나,  

은 약 0.3 정도의 차이 값을 가진다. 그러나 Fig. 

6의 두 시간이력데이터가 거의 동일하다는 것을 

고려할 때, 0.3 정도의    값은 무시할 

수 있을 정도의 오차범위 내에 있는 것으로 판단

된다. 두 격자의  결과 값 차이가 거의 없는 것

으로 판단하여 추후 해석에는 polyhedral 방식의 

저밀도 격자를 사용하였다.  

  Table 2의 마지막 열에 퓨리에 계수 계산법으

로 후처리한 결과를 최소자승법 결과와 비교하였

으며, 두 방법의 결과가 거의 동일한 것을 확인

하였다. 이는 다른 연구[2]와도 같은 결과이며, 

후처리 방법에 따른 영향성은 미미함을 의미한

다. 추후 해석은 최소자승법을 활용하였다.

<강제진동 기준받음각 및 time step 영향성>

  무미익 UAV 형상에 대한 해석 결과를 검증하

기 위해 기존에 수행된 풍동시험연구[22]와 동일

한 조건에서 전산해석을 수행하였고, Fig. 7에 풍

동시험 결과와 비교하였다. 기준받음각 변화에 

따른 종축 동안정 미계수 값의 경향성은 풍동시

험과 매우 유사한 결과를 얻었으며, 본 연구에서 

제시된 전산해석 기법을 통해 풍동시험과 상응하

는 동안정 미계수를 구할 수 있음을 확인하였다. 

Fig. 7. CFD analysis results of dynamic 
stability derivatives for a tailless 
UAV(exp . data : ref. 22) 

  

  예상한 바와 같이, 꼬리날개가 있는 SDM의 동

안정 미계수값은 –5 ~ –10 수준인 것에 반해 무

미익 UAV 형상의 동안정 미계수는 –0.5 ~ –3 수

준으로 산출되었으며, 이는 동적 안정성을 유지

할 수 있는 여유가 적다는 것을 의미한다. 또한 

실속이 시작되는 받음각 10
o부터 불안정한 경향

성이 점차 가속되고, 14
o 부근에서 미계수의 부

호가 양(+)의 값이 되어 항공기가 동적으로 불안

정해지는 것을 보여준다. 실속이전의 선형구간에

서는 피칭 운동에 의한 공력계수의 hysteresis 현

상이 동안정성을 향상시키는 역할을 하지만 실속

이후의 비선형 구간에서는 피칭 운동이 불안정한 

효과를 초래하는 것으로 유추할 수 있다. 

  비정상 해석을 위한 time step 크기의 영향성

을 검토하기 위해   sec (1주기/100 time 

steps)의 경우와   sec (1주기/200 time 

steps)의 경우를 비교하였다. 받음각 15
o에서 가

장 큰 편차를 보이지만 전반적으로 서로 유사한 

결과를 보여준다. 연구의 효율성을 위해 추후 해

석은 1주기 당 100 time steps를 기준으로 수행

하였다. 

<강제진동 주파수 영향성>

  강제진동의 진동주파수 변화에 따른 동안정 미

계수 변화특성을 Fig. 8에 비교하였다. 저받음각 

영역에서는 진동주파수에 따라 미계수 값이 거의 

변하지 않으나, 실속이 시작되는 10
o 이후에는 

미계수 값의 편차가 점차 증가하는 경향성을 보

여준다. 식 (8)에 의하면  를 구하는 

식의 분모에 진동주파수()로 나주어 주기 때문

에 이론적으로는 동안정 미계수 값이 진동주파수 

변화에 독립적이다. Fig. 8의 저 받음각 선형 구

간에서 동안정 미계수 값이 진동주파수에 따라 

거의 변하지 않는 것을 통해 이러한 경향성을 확
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Fig. 8. Effect of oscillation frequency on 

dynamic stability derivatives 

Fig. 9. Effect of mean AOA and oscillation 
fre q u e n c y o n  p itc h in g  m o m e n t 

hysteresis

인할 수 있다. 그러나 고 받음각 영역에서는 진

동주파수의 영향성이 커지게 되고 동안정 미계수 

값의 편차가 점차 증가하는 경향성을 보여준다. 

  고 받음각 영역에서의 진동주파수 영향성 증가

에 대한 원인을 규명하기 위해 Fig. 9에 진동주

파수에 따른 피칭 모멘트 hysteresis 변화를  저 

받음각과 고 받음각에서 각각 비교하였다. 기준

받음각 0
o에서는 받음각 변화에 따른 hysteresis

가 비교적 선형적으로 발생하였고, 주파수에 비

례하는 만큼 hysteresis 크기가 변화하기 때문에 

진동주파수로 무차원화 시키면 동안정미계수 값

은 거의 변하지 않게 된다.

  그러나 기준 받음각 15
o에서는 진동주파수가 

큰 경우에 비해 진동주파수가 작은 경우 비선형

성이 증대되어 정형적인 hysteresis가 유지되지 

못한다. 흐름분리가 발생하는 고 받음각 영역에

서 진동이 너무 느리게 작동하면 진동에 의한 유

동장 변화 속도가 흐름분리에 의한 유동장의 변

화 속도에 묻히는 결과가 초래되어 진동 영향성

이 불분명해지게 된다. 따라서 흐름분리 영역에

서와 같이 불규칙적인 유동현상이 발생하는 구간

에서 동적 거동에 대한 영향성을 추출하기 위해

서는 비교적 높은 진동주파수의 적용이 필요할 

것으로 판단된다.  

<강제진동 진폭 영향성>

  받음각과 진동주파수를 고정시킨 조건에서 강

제진동의 진폭을 ±2o ~ ±10o
로 변화시키며 해석

한 동안정 미계수에 대한 진폭 영향성 결과를 

Table 3에 정리하였다. 기준 받음각인 0
o에서는 

진폭 변화에 따라 피칭 동안정 미계수 값이 거의 

변하지 않는 것을 확인하였다. 

  받음각 변화에 따라 진폭이 동안정 미계수에 

미치는 영향성을 Fig. 10에 비교하였다. Table 3

의 결과와 같이 저 받음각 영역에서는 동안정 미

계수 값이 진폭에 대해 독립적인 경향성을 가지

며 일정한 값이 유지되었다. 그러나 고 받음각 

영역에서는 진폭의 변화에 따라 동안정 미계수 

값의 편차가 점차 증가함을 확인하였다.  

  고 받음각 영역에서의 진폭 영향성 증가에 대한 

원인을 파악하기 위해 진폭에 따른 피칭 모멘트 

hysteresis 변화를 저 받음각과 고 받음각에서 각

각 비교하여 Fig. 11에 도시하였다. 기준받음각 

5
o에서는 받음각 변화에 따른 hysteresis가 선형

적으로 발생하였고, 진폭에 비례하는 만큼 

hysteresis 크기가 변화하기 때문에 동안정 미계

Oscillation 
Amplitude

±2o ±5o ±8o ±10o

피칭 동안정
미계수

-0.776 -0.834 -0.895 -0.951

Table 3. Oscillation amplitude effect on dynamic 

stability derivatives (AOA=0o, f=1.0Hz)

Fig. 10. Oscillation amp litude effect on 
dynamic stability derivatives
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Fig. 11. Effect of mean AOA and 
os c illa tio n  a m p litu d e  o n 

p itching moment hysteresis
 

수 값은 거의 변하지 않았다. 

  그러나 기준 받음각 20
o에서는 진동주파수의 

경우와 마찬가지로 진폭이 작아질수록 비선형성

이 증대되어 hysteresis가 유지되지 못하는 경향

성을 보인다. 고 받음각의 경우 진폭이 너무 작

으면 진동에 의한 유동장 변화 효과가 흐름분리 

영향성에 의해 잠식되며, 전산해석에 의한 결과 

값은 흐름분리에 의한 비정상 특성이 주로 반영

된 결과인 것으로 판단된다. 따라서 흐름분리가 

발생하는 고 받음각 영역에서는 동적 거동에 대

한 영향성을 추출하기 위해서는 약 5
o 이상의 비

교적 큰 진폭을 적용하여 강제진동 해석을 수행

해야 할 것으로 판단된다. 

<점성 영향성>

  점성 해석용 격자는 비점성 격자의 표면 격자 

위에 prism layer를 적층하여 구성하였으며, 첫 

번째 격자 간격은 Y+=1 조건에 맞추었다. 해석은 

Ansys사의 Fluent 점성 solver를 사용하였다. 풍

동시험 조건에서의 Reynolds 수가 약 450,000 이

하이므로 먼저 laminar flow를 가정하여 해석을 

수행하였고, 강제진동 등의 외란요소에 의해 일

부 유동이 천이(transition)될 수 있다고 판단하여 

SST transient turbulence model이 적용된 

URANS (Unsteady Reynolds-Averaged Navier- 

Stokes) solver로 해석을 반복하여 결과를 Fig. 12

에 비교하였다. 

  10
o 이하의 받음각에서는 Euler, Laminar, 

URANS 해석 결과가 상호 유사한 경향성을 보

이며 실험결과와도 비교적 작은 편차를 가진다. 

그러나 10o 이상에서는 각각의 해석결과 간의 편

차가 점차 증가하며, 특히 URANS의 경우 15o에

서 동적으로 더욱 안정화되는 미계수 값이 도출

되어 풍동시험 및 Euler 결과와 정반대의 경향성

Fig. 12. Viscous effect on dynamic stability 
derivatives

을 나타낸다. 고 받음각에서 진동운동을 할 때 

날개 위에는 vortex 생성과 흐름분리가 반복되는 

매우 복잡한 유동이 형성되어 turbulence model

에 의한 해석의 정확도가 보장되지 못하는 것으

로 판단된다.  

  점성 해석으로부터 계산된 동안정 미계수 값은 

비정상 해석의 time step size, convergence 

criteria, turbulence model, 진동주파수 등에 따

라 매우 민감하게 변하는 것을 확인하였다. 따라

서 점성해석의 여러 파라미터 설정으로부터 야기

되는 불확도(uncertainty)가 합쳐지는 경우 오히

려 더 부정확한 해석 결과가 도출될 수 있다. 보

다 정확한 점성효과를 도출하기 위해서는 mesh 

resolution, time step size 등의 영향성을 정밀히 

분석하는 추가적인 연구가 필요하다

Ⅲ. 결  론

본 연구에서는 CFD 기반의 강제진동 기법을 활

용하여 항공기의 동안정 미계수를 계산하였다.  

SDM 모델에 대한 풍동시험 결과와의 비교를 통

해 해석절차에 대한 검증을 실시하였고, 무미익 

UAV 형상에 대한 동안정 미계수를 예측하여 실

험결과와 비교하였으며 다음과 같은 결과를 얻었

다.  

  1. Euler Solver 기반의 강제진동 기법을 활용

하여 비교적 정확한 동안정 미계수를 예측할 수 

있음을 확인하였다. 

  2. 후처리 기법인 최소자승법과 퓨리에 계수법

은 거의 동일한 결과를 도출하였다.

  3. 강제진동 주파수와 진폭의 변화가 안정 미

계수 값에 미치는 영향성은 저 받음각 영역에서 

미미하나, 흐름분리가 시작되는 고 받음각 이후
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에서 현저해진다. 고 받음각 영역에서 유의미한 

결과를 얻기 위해서는 비교적 높은 주파수 큰 진

폭을 선정하는 것이 유리한 것으로 판단된다. 

  4. 점성해석 결과는 저 받음각에서 시험결과 

및 Euler 해석 결과와 유사하나 고 받음각에서 

오히려 더 큰 오차를 발생시켰다. 보다 정확한 

점성효과 분석을 위해 mesh resolution, time 

step size 등의 영향성을 정밀히 분석하는 추가적

인 연구가 필요하다.
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