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1. 론

낙하산(Parachute)은 공 에서 사람이나 물체의 낙하

속도를 여지상으로안 하게낙하시키기 하여사용

되고 있으며, 이외에도 고속 투기의 착륙거리를 이

기 한 Drag-chute로도 사용되며, 최근에는 조종이 불

가능한상태의무인비행체의비상상황에서비행체의안

한회수 착륙을 하여사용되기도한다[1]. 낙하산

의 형태는 Fig. 1과 같이 조종성이 낮아 목표지 에

한 유도가 어려운 Drag 개념의 원형 낙하산과 강하자가
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  약  본논문에서는 재고고도이탈 고도개산강하(HALO, High Altitude Low Opening)용으로사용하고있는군용

낙하산의훈련시뮬 이터개발을 해필요한낙하산모델링 시뮬 이션결과를정리하 다. 상인군용낙하산은 라

포일(Parafoil) 형태의사각낙하산으로원형낙하산과는달리강하자가조종을통해원하는 치로유도할수있는기동성이

뛰어나공수부 원들의 진침투시에주로이용된다. 실재낙하산의형상자료를이용하여 라포일과낙하물의질 모델

을기반으로 9-자유도비선형 운동방정식을유도하고, 각각의 성모멘트와 공력 미계수를산출하여 MATLAB/Simulink 기

반의비선형 시뮬 이션을수행하여그 결과를 나타내었다. 특히 낙하산과 같은 공기부양(LTA, Lighter-Than-Air) 비행체는

일반 인 항공기 비선형 운동과 달리 부가질량(Added Mass) 부가 성모멘트(Added Moment of Inertia)의 효과가 크기

때문에 이에 한 경험수식을 바탕으로 동역학 모델링에 포함하여 고려하 다. 수행된 낙하산 운동 모델링의 검증을 해

비 칭 조종입력을 통한 나선형 강하비행조건을시뮬 이션하여 상 군용 낙하산에서제시된 실재성능값과 시뮬 이션

결과치를 비교하여 유도된 운동모델이 타당함을 검증하고 그 결과를 나타내었다.
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조종을 통해 원하는 치로 유도할 수 있는 라포일

(Parafoil) 형태의 Ram-air 낙하산으로 크게 구분된다. 

라포일 형태의 Ram-air 낙하산은 낙하산의 형상이 일

반비행기의 날개와같은 에이포일(Airfoil) 형태로이루

어져있어날개후면부를변형하거나일부분을 아래로

변화시켜낙하산에서발생하는외부공기흐름에의한양

력(Lift)과항력(Drag)을 히변화시켜 원하는목표

치로 낙하산을조종할 수있다. 특히 공수부 원들의

진 침투시에 고고도 이탈 고도 개산강하(HALO, 

High Altitude Low Opening)용 낙하산으로 이용된다.

본 논문에서는 공수부 원들의 훈련용 시뮬 이터

(Training Simulator) 개발을 해요구되는 라포일형

태의낙하산운동모델링과이에 한시뮬 이션을다루

고있다. 실재운용 인군용낙하산의 실감있는동특

성 모사를 해 라포일 형태의 낙하산의 형상자료를

기반으로 외부 힘과 모멘트를 산출하고, 낙하산 조종입

력에 한여러비행조건에 해시뮬 이션을수행하

다. 특히 공기보다 가벼운 비행체에서 독특하게 나타나

는 부가질량(Added Mass) 부가 성모멘트(Added 

moment of Inertia)를 고려한 9-자유도(DOF) 비선형 모

델링을수행하 다. 제시된운동모델링의검증을 하여

나선강하 칭, 비 칭조종입력을통하여 실재낙하

산에서제시된성능값과의비교를수행하여유효성을검

증하 다. 

  

Fig. 1. Parachute (circular and ram-air type)

2. 낙하산 운동 델링 

2.1 운동좌표계  정  

낙하산은 Fig. 1과같이 라포일과강하자( 는낙하

물)로 구성되며, C 에서 구속된다고 가정한다 [2]. 

좌표계는 라포일 좌표계(xp,yp,zp)와 낙하물

(payload)의 좌표계(xb,yb,zb)로 정의하며, 성좌표계

(xe,ye,ze)를 기 으로 운동방정식을 유도한다.

2.2 낙하산 운동 정식 

운동 방정식은 지구고정 성좌표계에 하여 자세를

나타내는 Eq.(1)의자세방정식(Kinematics Equation)과

치를 표시하기 한 Eq.(2)의 항법방정식(Navigation 

Equation)으로 구성된다. 자세 방정식은 오일러 각(Euler 

Angle) 신쿼터니언(Quaternion)을이용하여유도하 다.
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Fig. 2. Coordinate system of parachute
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쿼터니언과 각속도(Angular Rate)를나타내며, 첨자 b

는 낙하물을 지칭하고 p는 라포일을 지칭한다.
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라포일과 낙하물에 한 힘 방정식(Force 

Equation)은 Eq.(3)으로, 모멘트 방정식(Moment 

Equation)은 Eq.(4)로 각각 정리되며, 참고문헌 [2] [3], 

[4]를 참고하 다. 여기서, m은 질량을 Jb는 성모멘트

를 나타내고, Fgrav, Faero는 라포일과 낙하물에 가해지

는 력과 공기역학 힘을 지칭하며, Maero는 공기역학

모멘트를 나타낸다. 합 C에서의 구속 힘과 모멘

트는 Fc와 Mc로 표 하 으며, 
b
cbR 와

p
cpR 는 합 C

에서 라포일과 낙하물의 무게 심까지의 거리벡터의

cross product 행렬을, ( )
b

i
Ω 와 ( )

p

i
Ω 는 라포일과낙하

물의 각속도 벡터의 Cross Product 행렬을 지칭한다. 
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부가질량과 부가 성모멘트는 각각 FM 와 FJ 로

나타내며, 성좌표계에서 라포일 낙하물 사이의

좌표변환 행렬은 다음과 같다.
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3. 낙하산 형상 료

3.1 대상 낙하산 형상  제원

본논문에서 상으로하는군용낙하산은 재미군

한국군에서 사용되고 있는 고공강하용 MC-4 낙하산

으로 Fig. 3과 같은 형상을 가진다. 라포일 형상 변수

는 Fig. 4와 같이정의되며, 제원은 참고문헌 [5]에서 제

시된 자료를 이용하여 다음 Table 1에 정리하 다.

Fig. 3. MC-4 parachute configuration

Fig. 4. Geometric definition of parachute

Table 1. Geometric data of parachute

Parameter Value Parameter Value

parafoil chord (c) 3.96m parafoil weight (mp) 6.36 kg

parafoil thickness (t) 0.53m payload weight (mb) 145 kg

parafoil height (a) 1.1 m payload length (ℓx) 1.5 m

parafoil span (b) 8.7m payload width (ℓy) 0.4 m

length of control line 

(l)
5.3m payload height (ℓz) 0.3 m

부가질량과 부가 성모멘트 FM 와 FJ 는 비행상태
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에서 외부 공기흐름에 한 라포일 내에 채워지는 공

기의상 인운동특성을좌우하며 라포일자체의질

량과 성모멘트를증가시키는효과를통해동특성에크

게 향을미친다. 본논문에서는 다음과 같이경험수식

을 이용하 다[6]. 
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3.2 낙하산 조종 력

낙하산의 조종은 좌/우측 산 (Control Line)을 잡아

당겨 라포일 후면부의 형상을 변화시킴으로써 발생되

는양력과항력의차를이용한다. 조종입력은좌/우측산

을동시에잡아당기는 칭 입력(Symmetric Input, ds)

과 좌/우측 변 차가 나게 잡아당기는 비 칭 입력

(Asymmetric Input, da)으로 구성되며, 0인 경우 Zero 

Brake, 0.5는 Half Brake, 1.0은 Full Brake로 정의한다. 

본 논문에서는 da=+1이면 우선회(Right Turn)를 da=-1

이면 좌선회(Left Turn)를 하도록 정의하여 사용하 다.

( )

      : Asymmetric brake deflection

min , : Symmetric brake deflection

a Right Left

s Left Right

d d d

d d d

= -ìï
í

=ïî

(9)

4. 시뮬레  결과

4.1 시뮬레  비행조건 

앞 에서유도된낙하산운동모델의 물리 타당성을

검증하기 하여비 칭조종입력을통한선회비행조건

과 칭 조종입력을 통한 진비행 조건에 한 시뮬

이션을수행하고, 각시뮬 이션 결과는 MC-4 낙하산의

매뉴얼에 제시된 성능값들과 비교하여 유효성을 검증하

다. 낙하산의 기 속도는 0 m/s, 하강 시작 고도는

5,000 m로 설정하고, 동쪽(90deg) 방향으로 비행한다. 

시뮬 이션 비행조건은 Table 2에정리하 는데, Case 1

은 낙하산 개 후평형상태에 도달한후 조종입력없이

비행하는 경우이며, Case 2는 개 후 20 도달시간에

좌선회 비행을 해 비 칭입력을 Half Brake로 1/2만

사용한 경우이고, 마지막 Case 3는 좌선회 비행을 해

Full Brake 입력을 가한 경우이다.

Table 2. Simulation cases

No. Flight ds da

Case 1 base 0 0

Case 2 turn flight 0 -0.5(Half Brake)

Case 3 turn flight 0 -1.0(Full Brake)

4.2 회 시뮬레  결과 

3가지비행조건에서의낙하산 칭 비 칭 조종입

력은 Fig. 5와같이 하강 후 20 후에 좌측산 입력을

입력하 고, 2차원, 3차원 궤 결과는 Fig. 6과 7에 나

타내었다. 

Fig. 5. Simulation control inputs 

Fig. 6. 2-D Trajectory result 
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Fig. 7. 3-D Trajectory result 

궤 결과에서 보여진 바와 같이 비 칭 조종입력이

클수록 선회반경이 작아지게 되는데 Half Brake 입력은

약 35m 정도이며, Full Brake 입력의경우는 5m 정도로

나타났다. 선회반경이 작아지면 하강률(Rate of 

Descent)이 증가하게 되어, 같은 시간동안 빠르게 하강

하게된다. 이는고도결과를나타낸 Fig. 8과 9에서도확

인할 수 있으며, Full Brake 입력에서 강하율이 가장 크

게 나타남으로써 MC-4 매뉴얼 [5,7]에서 제시된 실재

낙하산의 운동특성과 동일한 특성을 나타냄으로 제시된

운동모델링이 유효함을 단할 수 있다. 즉, Brake 입력

값이클수록조종값이입력된 라포일쪽에서양항력이

커지게 되고, 비 칭 롤링모멘트가 커지게 되므로선회

율이 빨라지며 고도강하가 빠르게 일어나는 운동특성이

나타나게 된다. 

Fig. 8. Rate of descent result

Fig. 9. Velocity result

Fig. 9의 속도 결과를 보면 낙하산 개 후 도달하는

평형상태(trim)에서의속도는 진방향으로 약 10 m/s이

고 하강속도는약 5 m/s로나타나매뉴얼의실제값과비

슷한비행결과를 나타내었다. 운동 모델 검증을 한 마

지막 항목은 선회율(Rate of Turn) 항목으로 MC-4 메뉴

얼에서 제시된 실재 낙하산의 선회비행성능은 Full 

Brake를 사용시 360도 회 에 약 3~10 정도가 소요

된다고 제시되어 있으며, Fig. 10에 나타낸 요각 변화율

을 보면이를만족시킴을알 수있어제시된운동모델링

이 유효함을 단할수 있다. 매뉴얼과 시뮬 이션 결과

와의 비교는 다음 Table 3에 나타내었다.

Fig. 10. Attitude result
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Table 3. Simulation evaluation

Item Manual Simulation Evaluation

Forward Speed 8.9∼13 m/s 9.9 m/s suitable

Rate of Descent 4.3∼4.9 m/s 4.9 m/s suitable

Time for 360 deg 

turn
3∼10 sec 6.1∼7.2 sec suitable

5. 결론

본 논문의 연구결과를 정리하면 다음과 같다. 

(1) 라포일과 낙하물로이루어진 Ram-air 낙하산의

9-자유도 운동모델을 정리하 다.

(2) 실재 군용 낙하산으로 사용되고 있는 MC-4 낙하

산의 형상자료를 바탕으로 좌선회 나선강하 시뮬

이션을 수행하고 결과를 나타내었다.

(3) 좌선회 비행결과를 통해 조종입력이 클수록 선회

율과 고도 강하율이 증가하는 유효한 운동특성을

나타내었다.

(4) 시뮬 이션 결과와 해당 군용 낙하산의 매뉴얼에

제시된실재값의비교를통해해당모델링이유효

함을 검증하 다. 

추후 연구계획은 낙하산 칭입력에 한 진방향

시뮬 이션을수행하고동일한방법으로군용낙하산매

뉴얼에명시된성능값과의비교를통하여운동모델링을

검증한 후, 낙하물을 강하자로가정하여낙하산 개

에 낙하고도에서 떨어져 자유낙하하는 강하자의 모델링

과 자유낙하 시뮬 이션까지 연구를 진행할 계획이다. 
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