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Ⅰ. 서 론

근래 국가 혹은 지역 간의 분쟁 양상이 바뀌

면서 분쟁 지역을 효율 으로 지원하기 해 운

용비용이 많이 드는 고속 항공기보다 비용이 

게 드는 속 항공기의 활용도가 높아지게 되었

다.

이런 환경으로 인해 분쟁 지역을 지원할 무장 
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ABSTRACT

This study presents the feasibility of CFD(computational fluid dynamic) analysis using

the flow angularity wind tunnel test technique. The CFD analyzed data by the flow

angularity technique has been constructed as the database to get store trajectories by

6-DOF simulation. The database has been checked out store aerodynamic coefficients by the

analyses at each position under wing. After that process, the simulated trajectories by

database have been compared with the store trajectories by CTS(Captive Trajectory

Simulation) of CFD. The trajectories provided by the database of flow angularity have a

good agreement with the store trajectories by CFD.

록

본 연구는 기존 Flow Angularity 장착물 분리 풍동시험 기법을 산유체해석

(Computational Fluid Dynamics)에 용하여 해석 결과로부터 유동각 데이터베이스를 구성

하고 6자유도 분리 궤  해석한 결과를 산유체해석의 CTS(Captive Trajectory Simulation)

해석 결과와 비교하여 CFD 해석 기법의 용 가능성을 확인 한 것이다. Flow Angularity

기법의 산유체해석 결과는 항공기와 외장간의 각 치들에서 획득된 공력계수 데이터와 

비교하여 데이터의 성을 확인하 다. 한 Flow Angularity 기법으로 획득된 산유체 

해석 데이터로부터 획득된 6자유도 외장 분리 궤 과 산유체해석으로 해석한 CTS 외장 

분리 궤 을 비교하여 해석 기법의 용 가능성을 확인하 다.

Key Words : Store Separation(외장 분리), Flow Angularity(유동각), 6DOF(6자유도),

CFD( 산유체해석), CTS(Captive Trajectory Simulation)
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장착 속 항공기 수요가 증가하고 있으나 합

한 속 항공기는 부분 제한된 무장 능력을 가

지거나 훈련기로 운용되고 있는 실정이다. 속 

항공기 무장화 요구가 증가함에 따라 기존 속 

항공기에 새로운 무장을 장착하는 개조개발이 

차 으로 증가하게 되었다[1].

일반 인 항공기/외장 장착 합성 검증은 

산유체해석을 활용한 해석[2,3] 는 장착물 분리 

풍동시험에서 외장 분리 안 성을 해석한 후 비

행시험을 통해 검증한다[4,5].

항공기 외부에 장착된 장착물의 안  분리 해

석은 부분 장착물 분리 풍동시험의 결과로부터 

획득되어 왔으며 최근에는 발 된 하드웨어와 시

험결과에 부합하는 수 의 해석결과를 계산할 수 

있는 산유체해석 소 트웨어를 활용하여 외장 

안  분리 해석을 수행하고 있다[6].

Figure 1~3은 외장분리 해석에 용되는 3가

지 장착물 분리 풍동시험 방법을 보여 주고 있

다. Fig. 1은 동  상사 모델을 직  투하하는 방

식의 장착물 분리 풍동시험이다[7]. 외장 모델은 

모델 스 일과 력을 고려하여 동  상사성

(Dynamic Similarity)을 가지도록 제작된다. Fig.

2는 Flow Angularity 방법으로 외장이 장착되는 

항공기 주변의 유동장을 측정하여 6자유도 해석 

데이터인 유동각을 측정하는 기법이다[1]. Fig. 3

은 항공기의 외장 장착 형상에서 외장의 공력 데

이터를 획득하여 6자유도 계산으로 치를 측

한 뒤 외장을 옮기는 과정을 반복 으로 수행함

으로써 외장의 궤 을 획득하는 on-line 시뮬

이션의 CTS(Captive Trajectory Simulation) 방법

과 off-line 시뮬 이션을 해 날개 아래 여러 

치에서 외장의 공력 데이터베이스 데이터를 확

보하는 Grid Survey 기법이다. 이들 기법들은 각

각 Dynamically Scaled Drop, Flow Angularity,

CTS, Grid Survey 시험 기법으로 알려져 있다.

이외 해석 방법들로서는  방법의 데이터 획

득에 걸리는 시간을 이기 해 기존 데이터를 

활용하거나 해석 시간을 이는 효율 인 방법들

이 있다.

이들 방법으로는 기존 풍동시험 자료에서 유

사한 형상의 외장에 해 기존 외장의 간섭 효과

를 반 하는 IFM(Influence Function Method)

방법[8], 해석 시간이 많이 필요한 고차원 인 해

석 방법 신 해석 시간이 짧은 패  공력해석으

로 외장의 공력특성과 간섭 효과를 반 하는 

FLIP TGP(Flow-field Loads Influence Prediction

Trajectory Generation Program) 방법[9,10] 그리

고 산유체 해석 도메인을 최소화하여 해석 시

Fig. 1. Dynamically Scaled Drop Wind

Tunnel Test

Fig. 2. Flow Angularity Wind Tunnel Test

Fig. 3. Grid Survey Wind Tunnel Test

간을 최소한 Minimized Domain 방법[11]등이 

있으며, 한 외장의 장착하 으로부터 항공기와 

외장간의 간섭효과를 반 하고자 하는 연구[12]

와 기존 풍동시험 방법을 효율 으로 용하고자 

연구들[13, 14]이 있다.

본 논문에서는 이러한 효율 인 외장분리 해

석 방법과 연구들을 참조하여 비용이 많이 소요
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되는 풍동시험과 시간이 많이 소요되는 산유체

해석의 단 을 최소화할 수 있는 방법으로 Flow

Angularity 시험 기법의 산유체해석을 용하

여 비용과 시간을 일 수 있는 외장분리 해석 

방법을 연구하여 그 용 가능성을 확인하고자 

하는 것이다.

Ⅱ. 본 론

2.1 다양한 외장분리 해석 기법

Flow Angularity 풍동시험 기법은 외장 분리 

해석 연구에서 창기 풍동 시험 방법으로 용

되었고 재도 안  분리 단을 해 유용하게 

용되고 있다[15].

Figure 4는 F-4C 항공기에 장착되는 일런 

아래 역의 종축면(Y-Z평면, Buttock Line vs.

Water Line)에서 Flow Angularity를 속도 벡터

로 나타낸 풍동시험 결과이다. 일런 아래에서 

속도 성분은 날개에 가까울수록 날개 아래쪽과 

날개 끝단(Wing-tip)방향으로 유동이 크게 형성

됨을 볼 수 있다.

유동 변화로 발생되는 외장의 공력 효과는 항

공기 간섭이 없을 때의 공력 효과와 유동의 변화

량에 따른 공력 효과가 함께 작용한다. 따라서,

외장의 공력 효과는 외장에 작용하는 자유흐름 

속도(Vinf)의 향과 교란된 속도의 향으로 분

해 할 수 있다.

Fig. 4. Velocity Components of Flow Field
around F-4C Inboard Pylon at

MFS=13inch[15]

Fig. 5. Result of 6DOF Analysis for

MK-84 from F-4C Inboard

Pylon[15]

Fig. 6. FLIP TGP Process[6]

따라서, 항공기 날개 아래에서 분리되는 외장

의 공력 데이터는 자유흐름 속도의 공력 데이터

와 교란에 의한 공력 데이터로부터 외장 체 공

력 하 을 계산하여 6자유도 궤  시뮬 이션 해

석이 가능하다.

Figure 5는 풍동시험에서 획득된 Flow

Angularity 결과로부터 추출된 유동 각을 외장의 

공력계수에 반 하여 6자유도 궤 을 계산한 것

으로서 F-4C에서 분리되는 MK-84의 분리 해석 

결과를 보여주고 있다[15].

Figure 6은 6자유도 궤  시뮬 이션 해석을 

한 외장의 공력계수를 획득하는 차의 한 

이다. FLIP TGP(Flow-field Loads Influence

Prediction Trajectory Generation Program) 차

는 외장의 공력 하 과 항공기 주변의 간섭 유동

장의 공력 하 을 MDA(Missile Distributed

Airloads) 해석 코드로부터 해석하여 획득 한 후 

데이터 보정 과정을 거친 후 6자유도 외장분리 

해석을 수행하다.
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Fig. 7. Result of Store Separation Trajectories

(M0.95/550KCAS, F-15E)[6]

Figure 7은 Lee, Dunworth, Rizk, Westmoreland

와 Atkins의 연구 결과이며[6], 다양한 방법으로 

외장의 분리 궤 을 추출한 결과를 비교한 그림

이다.

해석 비교 결과는 성/비정성 유체에 해 

CFD를 용한 외장 분리 궤 (Time Accurate

CFD)들과 FLIP TGP 방법에서 외장 자체의 풍동

시험 결과(FS, Free Stream)와 CFD로 해석된 

Flow Field 결과를 조합한 외장 분리 해석 결과

(CFD Flow Field), 풍동시험에서 Grid 기법으로 

Flow Field 향을 획득한 외장 분리 궤  해석 

결과(WT GRID)를 각각 보여주고 있으며 장착물 

분리 풍동시험에 의한 외장 자체 시험 결과와 

Grid 기법의 Flow Field 데이터를 용한 외장 

분리 궤  해석 결과(TGP) 그리고 풍동시험의 

CTS 궤  결과를 비교하여 보여주고 있다.

이들 궤 들의 Z-방향의 이동 궤 들은 거의 

동일한 궤 을 가지는 것을 보여주고 있으며 피

치 자세는 각 용 기법에 따라 차이를 가짐을 

볼 수 있다. 반 으로 CFD 해석 결과가 반

된 결과들이 다른 궤 들 보다 피치각이 더 크게 

측됨을 볼 수 있다.

Fig. 8. Process of acquiring aerodynamic
coefficients from Flow Angularity Data

2.2 Flow Angularity 풍동시험 기법

Flow Angularity 풍동 시험은 Fig. 2과 같이 

분리될 외장이 장착되는 주  유동장의 유동각을 

측정하여 외장에 작용하는 공력 계수를 유추하는 

기법이다[1].

이 기법은 외장 자체의 공력계수를 측정하는 

시험(FS, Free Stream)이 먼  수행되며 유속과 

외장 자세에 따른 외장 공력계수를 측정한다.

Flow Angularity 기법은 외장이 장착된 항공기 

주변의 유동장을 5공 압력 로 (5-hole

pressure probe)로 분리되는 외장이 지나갈 공간 

역을 격자 구역으로 나 어 각 지 에서 속도,

압력장(velocity & pressure field)을 측정한 후,

각 격자  치들에서의 압력차로부터 속도 증분 

값을 계산하여 이를 속도 증분 벡터 성분으로 작

성한다.

속도 증분 벡터 성분은 6자유도 장착물 분리 

해석에서 분리되는 외장에 작용하는 받음각(Δ

Vz/Vinf)과 미끄럼각의 증분값(ΔVy/Vinf)으로 

입력되어 외장에 작용하는 공력하 으로 계산 된

다. Fig. 8에서 속도 증분 벡터로부터 외장에 작

용하는 공력계수를 구하는 과정을 보여주고 있

다.

2.3 산유체해석(CFD)을 활용한 Flow

Angularity 기법 용

앞서 살펴본 바와 같이, 항공기에 장착된 외장
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Fig. 9. Analysis Model for CFD Analysis

of Flow Angularity Technique

Fig. 10. External Fuel Tank

은 Flow Angularity 풍동시험 기법을 통해 외장

분리 궤  측이 가능하다. Stephen C. Korn은 

Flow Angularity 풍동시험으로부터 장착 외장에 

한 분리 궤 을 측하 다[15]. 그리고, J.M.

Lee는 항공기 주변의 유동장과 외장의 공력계수

를 풍동시험이나 해석 코드를 활용하여 획득하고 

항공기와 외장의 상호 간섭에 의해 발생되는 공

력하 을 수치 모델화하여 외장분리 해석에 반

하여 분리 궤 을 측하 다[6].

본 연구에서는 외장의 공력계수와 더불어 항

공기 형상에 의해 간섭받는 유동장(Flow Field)

의 유동각(Flow Angle)을 CFD 해석으로 획득하

여 외장의 분리 궤 을 측하 다. 그리고 측 

결과는 CFD로 해석한 외장 분리 궤 과 비교하

다. CFD 해석 도구는 상용 해석 도구인 

ANSYS Fluent를 사용하 다.

해석 상은 속 항공기와 항공기에 장착되

는 외부 연료탱크이다.

Figure 9와 Fig. 10은 공력 해석에 용될 항

공기 형상과 외부 연료탱크 형상을 보여주고 있

다.

2.3.1 외장 자체 공력특성 해석

외부 연료탱크의 공력특성 해석은 성효과를 

반 한 난류 조건에 해 해석을 수행하 으며 

해석 속도 조건은 표  해면 고도에서 160kts(마

하수 0.242)와 300kts(마하수 0.454) 두 가지 속도

에 해 해석 수행하 다.

외장의 표면 격자는 Fig. 11과 같이 격자 민감

도에 따른 해석 결과의 수렴성을 반 한 40,000

여개의 비정렬격자로 구성하 으며, 외장 표면 

주변은 Fig. 12와 같이 리즘 격자를 용하여 

체 계산 격자를 구성하 다. 난류 모델은 

Standard k-ε모델을 용하 고 유동 해석 기법

은 2차 풍상차분법의 Roe-FDS 기법을 용하

다.

미끄럼각은 0도에서 +30도까지 10도 간격으

로 해석한 후, 해석결과를 칭면인 X-Z 평면에 

해 -30도 까지 확장하 다. 그리고, 받음각은 

–10도에서 +45도까지 해석하 다.

Figure 13~14는 CFD로 해석한 외부 연료탱크

의 6분력 공력계수이다. 낮은 받음각에서는 속도

에 따른 차이가 크지 않지만 높은 받음각으로 갈

수록 차이가 발생한다.

Fig. 11. Mesh Sensitivity of External Fuel

Tank

Fig. 12. Computational Mesh of External
Fuel Tank[14]
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Fig. 13. Aerodynamic coefficients of store

at AOS=0deg[14]

Fig. 14. Aerodynamic coefficients of store at

AOS=10deg[14]

2.3.2 기체 주 의 유동각을 획득하기 한

Flow Angularity 해석

외장 장착 부근의 항공기 유동장은 풍동시험

의 Flow Angularity 기법과 유사하게 유동장 측

정 치를 결정하고 CFD 해석을 수행하여 각 측

Fig. 15. Computational Mesh for Applying

the Flow Angularity Technique[14]

정 치들에서 속도와 유동각을 획득하 다.

Figure 15는 항공기 주변의 유동장을 계산하기 

해 작성한 격자 모델이다. 해석 표면 격자는 

68,000여개를 용하 으며 난류 모델은 Spalart-

Allmaras 1-방정식 성 모델을 용하 고 유동 

해석 기법은 2차 풍상차분법의 Roe-FDS 기법을 

용하 다.

해석 조건은 5가지의 속도 조건과 각 속도 조

건에 따른 받음각에 해 –5, 0, +5도의 미끄

럼각에 해 해석을 수행하 다. 해석 조건은 

Table 1과 같다.

Figure 16은 CFD로 해석한 항공기 기체의 

양력 계수와 풍동시험의 양력 계수를 비교하 으

며 비교 결과 체 인 공력 특성은 유사한 경향

을 가짐을 볼 수 있다.

Flow Angularity 기법은 기체 혹은 외장에 

작용하는 공력특성 보다는 각 형상에 의해 왜곡

되는 항공기와 외장 주변의 공기흐름의 특성을 

악하는 것이 요하다. 특히 데이터 측정 치

는 항공기에 장착된 외장이 분리 이후 지나 갈 

것으로 상되는 역의 유동 특성을 악하는 

것이 더 요하다. 그러므로 Flow Angularity 기

법의 특성을 고려한 기체 해석 격자는 Fig. 15

SPEED Angle of

attack

[deg]

Angle of

side slip

[deg]KCAS MACH

90 0.136 13.0

-5.0

0.0

5.0

160 0.242 4.0

210 0.317 2.0

260 0.393 1.0

300 0.454 0.5

Table 1. Analysis conditions for acquiring
store aerodynamic coefficients
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Fig. 16. Validation of the result of CFD

Fig. 17. Probes pattern for acquiring flow

vector below the aircraft[14]

와 같이 날개 아래 일런 부분에서부터 분리된 

외장이 지나 갈 것으로 상되는 역에 조 한 

격자를 구성하 다.

유동각 측정 치는 Flow Angularity 풍동 시

험 기법의 Pre-scheduled Probe 치와 유사하게 

격자 계산 역 내에서 Fig. 17과 같이 배치시켰

다.

측정 치는 항공기 날개 아래 부분의 역에

서 분리된 외장이 지나 갈 것으로 상되는 역

에 배치시켰으며 측정 치 사이의 데이터들은 선

형 보간(Interpolation)을 통해 계산한다.

Flow Angularity 기법으로 획득된 데이터의 

압력 분포 결과들은 Fig. 18~21과 같다. Fig.

18~20은 해석 조건의 각 속도 역에서 압력 분

포를 보여 주고 있다. 압력계수의 변화는 항공기

의 일런 부근에서 변화가 가장 크게 나타남을 

볼 수 있다. 한, 압력 계수의 변화는 높은 받음

Fig. 18. Pressure coefficients contour at 90KCAS

(left: AOS 5, right: AOS-5)[14]

Fig. 19. Pressure coefficients contour at 160KCAS
(left: AOS 5, right: AOS-5)[14]

Fig. 20. Pressure coefficients contour at 300KCAS

(left: AOS 5, right: AOS-5)[14]

각의 속 역에서 변화 역이 더 큰 것을 볼 

수 있다.
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그리고, 각 그림들에서 압력 계수의 변화는 좌

/우 동일한 크기의 미끄럼각 조건에서 칭

임을 볼 수 있다.

Fig. 21. Flow vector below the aircraft with
fuselage sections at 160KCAS[14]

Figure 21은 항공기 종축면(Y-Z평면)에서의 속

도 벡터를 볼 수 있다. 날개 앞 (Leading Edge)

부근 역의 흐름 특성은 체 으로 날개 끝단

으로의 흐름을 가지며 날개 바로 아래에 그 크기

가 큰 것을 볼 수 있다. 일런의 앞 에서의 흐

름 특성은 일런에 의해 흐름의 변화가 상당히 

크게 나타남을 볼 수 있다. 날개 뒷 (Trailing

Edge)를 지난 역에서의 흐름은 동체 주 에는 

동체쪽으로 발생되는 흐름을 볼 수 있고 날개 

간 부분에서부터는 날개 끝단으로 발생하는 흐름

을 볼 수 있다.

2.4 CFD 해석 공력계수 결과 비교

Figure 22는 항공기에 한 외장의 Z방향으로

의 치를 나타낸 그림이며 각 치는 외장의 직

경[D]으로 배수로 나타내었다. 외장의 공력 하  

해석은 1D, 2D, 3D, 5D, 7.5D, 10D, 15D 간격으

로 수행하 다.

외장의 공력 해석결과(Cx_store)와 Flow

Angularity 기법에 의한 유동각 획득 결과

(Cx_fv_avg)를 토 로 외장의 치에 따른 공력 

계수를 비교한 결과는 Fig. 23~28과 같다.

Figure 23은 X축 방향 힘 공력계수(CA)를 비

교한 그림으로 유동각에 의해 계산된 공력계수는 

Z 치에 계없이 거의 동일한 값을 가진다. 이

것은 X축 방향에 해서 항공기와의 간섭이 없

음을 의미한다. 즉, 유동각으로부터 도출될 공력 

계수는 축방향에 한 간섭 효과를 반 하지 못

함을 의미하며 외장이 항공기 근방에서 항공기 

길이 축 방향으로 이동이 크지 않게 된다.

Fig. 22. Locations of store for acquiring

aerodynamic coefficients [14]
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Fig. 23. Comparison of Axial Force
Coefficient[14]

Fig. 24. Comparison of Normal Force

Aerodynamic Coefficient[14]

Fig. 25. Comparison of Side Force

Coefficient[14]

Figure 24는 Z축 방향 힘 공력계수(CN)를 비

교한 그림으로 유동각에 의한 계산된 공력계수는 

실제 치 외장의 Z방향 공력계수에 비해 

값의 크기가 작음을 볼 수 있다. 즉, 이것은 Z

방향으로 작용하는 힘의 크기가 실제보다 작게 

작용함을 의미한다.

Fig. 26. Comparison of Rolling

Moment Coefficient[14]

Fig. 27. Comparison of Pitching

Moment Coefficient[14]

Fig. 28. Comparison of Yawing

Moment Coefficient[14]

Figure 25는 Y축 방향 힘 공력계수(CY)를 비

교한 그림으로 유동각으로부터 계산된 공력계수

와 실제 치에서의 공력계수는 거의 유사한 수

을 가짐을 볼 수 있다. 항공기 근방에서의 차

이는 외장이 항공기 안쪽 는 바깥쪽으로의 이

동이 크지 않게 된다.
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Figure 26은 X축 방향 모멘트 공력계수(Cl)를 

비교한 그림으로 항공기에 근 한 부분에서 차이

를 가짐을 볼 수 있다. 이 차이는 항공기 가까운 

거리에서 발생하는 롤링 모멘트를 정확히 반 하

지 못하는 단 이 있다.

Figure 27과 Fig. 28은 각각 Y축, Z축 방향 모

멘트 공력계수(Cm, Cn)를 비교한 그림으로 유사

한 수 의 공력계수를 가짐을 볼 수 있다.

따라서, Flow Angularity 기법으로 획득된 유

동각으로 구성된 데이터베이스는 Fig. 24와 26의 

공력계수의 차이로 인해 X축 방향에 해 궤

에 해 계산 오차를 가지며 Z축 방향의 궤 에 

해 실제보다 작게 측할 수 있다.

Figure 24로부터 Z축 방향 힘 계수가 가장 큰 

차이를 가짐을 볼 수 있고 이 차이는 분리되는 

외장의 궤   Z 방향 궤 에 가장 큰 향을 

끼칠 것으로 상된다.

나머지 공력 계수들은 약간의 차이를 가지므

로 분리 궤 에 큰 향을 끼치지 않음을 상할 

수 있다. 이런 차이가 발생하는 부분은 CTS 궤

 해석 결과와 유동각 데이터베이스로부터 해석

된 외장 분리 궤  해석 결과의 비교를 통해 보

정되어야 할 부분이다.

6분력 계수의 보정은 항공기에 장착된 외장에 

작용하는 공력하 에서 외장 자체의 공력하 을 

제한 증분 공력 하 으로 보정한다.

Figure 29는 산유체해석으로 해석한 Flow

Angularity의 유동각 데이터베이스로부터 해석된  

외장의 6자유도 외장분리 궤  시뮬 이션 결과

와 산유체해석으로부터 획득된 CTS 시뮬 이

션 결과를 비교한 그림이다.

밝은 부분의 외장은 Flow Angularity 해석 결

과를 용한 외장 분리 해석 결과이고 어두운 부

분의 외장은 CFD의 CTS(Captive Trajectory

Simulation) 외장분리 해석 결과이다.

비교 결과, 두 결과의 분리 궤 은 분리 특성

이 유사함을 볼 수 있다. 유동각 데이터베이스를 

용한 분리 궤  해석 결과는 산유체해석 결

과와 유사함을 볼 수 있다. 이것은 Fig. 23의 수

직력(CN)의 차이를 장착 하 의 증분 값으로 보

정하여 거의 비슷한 궤 을 가짐을 볼 수 있다.

그리고, 롤링 모멘트에 한 보상이 거의 없기 

때문에 산 유체해석 결과의 자세와 차이를 보

여 주고 있다.

Figure 29의 해석 결과 차이는 산유체해석 

CTS 결과의 경우 외장의 궤 을 측하기 해 

외장에 작용하는 공력 하 을 용하여 궤 을 

계산하지만, Flow Angularity 해석 결과의 유동

각 데이터베이스 해석 결과는 외장에 작용하는 

Fig. 29. Comparison 6DOF analysis result using

flow vector database vs. CFD result

힘이 아니라 항공기의 형상에 의해 교란된 유동 

벡터들로부터 해석된 유동각을 반 하여 유동각 

증분에 한 공력하  증분 값이 반 되어 궤  

해석에 용하기 때문이다.

따라서, 두 방법에서 계산된 궤 의 차이는 

용되는 데이터 획득의 방법  특성에 의해 발생

되는 부분이라 볼 수 있다.

이러한 차이를 가지지만 Flow Angularity 해

석 결과의 유동각 데이터베이스는 산해석결과 

그리고 비행시험 결과와 비교를 통해 분리 궤

의 정확성을 보완할 경우, 속 항공기에서의 외

장 안  분리 역 해석에 충분히 용 가능한 

방법으로 상된다.

뿐만 아니라, 이 방법은 외장 장착 합성에 

한 기 가능성 검토 단계에서 외장 안  분리 

기 해석 도구로 용 가능하며 다양한 비행조

건  외장 장착 조건들에 해 산유체해석 

CTS 기법의 6자유도 해석 보다 더 빠르고 효율

인 용이 가능할 것이다.

Ⅲ. 결 론

본 연구에서는 기존 Flow Angularity 풍동시

험 기법을 산유체해석으로 해석하여 유동각에 
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한 데이터베이스를 구축한 후 6자유도 분리 궤

해석에 용하 다.

CFD로 해석된 Flow Angularity 데이터를 외

장의 치에 따른 해석 결과와 비교하여 공력 하

의 차이를 확인하 으며 Flow Angularity 기

법은 항공기와 외장 간의 공력 간섭 효과

(mutual interaction effect)는 Z축 방향 힘 계수

가 가장 큰 차이를 가짐을 볼 수 있었다.

이런 차이를 외장의 장착상태에서 작용하는 

공력하 을 바탕으로 6분력 공력계수를 보정하

고 보정 결과를 다시 CTS 결과와 비교하 을 때 

비교 결과가 정확하게 일치하지는 않으나 체  

분리 특성은 유사함을 볼 수 있었다.

그러므로, 본 연구의 산 유체 해석의 Flow

Angularity 기법은 기존 풍동시험의 Flow

Angularity 기법의 비용 요소를 일 수 있을 것으

로 단되며 산유체 해석을 통한 외장분리 해석

을 효과 으로 수행할 수 있을 것으로 단된다.
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