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Ⅰ. 서 론

비행체 구조물은 비행 시 공기력과 구조물의 

상호작용으로 인해 공력탄성학적 현상들을 야기한

다. 대표적으로 동적 불안정 현상인 플러터

(Flutter), 돌풍(Gust)에 대한 응답 문제와 정적 불

안정 현상인 다이버전스(Divergence), 그리고 구조 

변형에 의한 공력 하중을 예측하는 하중 재분포 
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ABSTRACT

Wind tunnel test which is one of the method to predict the aeroelastic characteristics
has difficulties to make scale-down structural model and achieve a specified free stream
velocity. It is very costly and complicated to consider similarity relationships between real
structure and scale-down structural model. “Dry Wind-Tunnel(DWT)” was proposed to
overcome these difficulties. This is made up of Ground Vibration Test hardware and
software to compute the aerodynamic forces. In the present study, program for computing
the real-time unsteady aerodynamic forces which is an important part of DWT system was
developed by Matlab Simulink and dSPACE. In addition, using this program and software
which is a part of the test structure, a real-time flutter analysis was conducted and the
results are verified by ZAERO.

초 록

공력탄성학적 현상들을 확인하는 방법 중 하나인 풍동실험은 축소 모델을 제작해야하

기 때문에 복잡하고 비용이 많이 들며, 유동 속도의 제한이 있는 등의 단점이 있다. 이러

한 단점을 보완하여 풍동실험을 대체할 수 있는 Dry Wind-Tunnel(DWT) 기법이 제안되었

다. 이는 지상 진동 실험 장치와 공기력을 계산하는 소프트웨어로 구성되어 실시간으로 

유체의 영향을 고려해준다. 본 연구에서는 DWT의 핵심적인 요소인 실시간 공기력 계산 

프로그램을 개발하고, 구조 모델을  소프트웨어로 표현하여 두 시스템을 실시간 연동해 

플러터 해석을 수행하였다. Matlab Simulink와 dSPACE를 이용하여 실시간 플러터 해석을 

수행하고 이를 상용프로그램인 ZAERO를 사용한 결과와 비교하여 검증하였다.

Key Words : Dry Wind Tunnel, Flutter Analysis(플러터 해석), Minimum-State
Approximation(최소 상태변수 근사), Real time(실시간)
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문제 등이 있다. 이러한 공력탄성학적 현상들은 

구조물 파괴 및 제어 성능과 직접적으로 연관이 

되므로 항공기 설계 시 공탄성 해석은 필수적인 

과정이다. 공력탄성학적 현상을 확인하는 대표적

인 방법으로는 풍동 실험이 있다. 그러나 풍동 실

험은 축소 모델이 필요하여 실제 모델과의 기하학

적, 동역학적 상사성을 고려해야 하는 등 복잡하

고 비용이 많이 드는 단점이 있으며 유동 속도의 

제한 또한 존재한다. Zeng, Jie 등[1]은 이러한 단

점들을 보완하여 풍동 실험을 대체할 수 있는 

Dry Wind Tunnel(DWT) 시스템을 제안하였다.
그들은 실시간 공력 해석 기법을 GVT(Ground
Vibration Test) 하드웨어와 조합하여, 실물 크기

의 구조물에 가진기로 비정상 공기력을 피드백 함

으로써 전통적인 풍동시험을 대체한다.
Chen[2]은 로드셀(load cell)과 가진기로 구성

된 GVT 실험 장치와 공기력 생성 프로그램,
MIMO 힘 제어기(MIMO force controller)를 이

용하여 지상 플러터 실험을 수행하였다. 그들은 

로드셀을 이용해 가해지는 공기력을 확인하고 보

정하여 비교적 간단한 장치로 정확하게 공탄성 

해석을 수행하였다.
본 연구에서는 DWT 시스템을 구현하는데 필

요한 핵심적 요소인 실시간 비정상 공기력 계산 

프로그램을 개발하고 검증하고자 한다. 먼저 실시

간 비정상 공기력 계산 프로그램을 개발하기 위해 

DHM(Doublet Hybrid Method)을 이용해 주파수 

영역에서의 비정상 공기력 상관 계수 (Unsteady
Aerodynamic Influence Coefficient)를 계산하였고

[3], 이에 Karpel의 최소 상태변수 근사 방법

(Minimum state approximation, MSA)을 적용하

여 시간 영역에서의 공기력 방정식을 구하였다

[4-6]. 이를 상태 공간 방정식으로 표현하고[7],
Matlab Simulink와 dSPACE를 사용해 실시간 공

기력 계산 프로그램을 개발하였다. 계산된 실시간 

공기력 결과는 시뮬레이션 결과와 비교하였다. 또

한 DWT 시스템의 GVT 하드웨어 부분을 FEM
구조 모델을 가지고 dSPACE로 단순하게 구현하

여, 이를 개발한 공기력 계산 프로그램과 결합해 

실시간으로 공탄성 해석을 수행하였다. 이 같은 

공탄성 해석을 수행한 이유는 구조 모델의 

dSPACE와 실시간 공기력 계산을 위한 dSPACE
를 연동함으로써 DWT 시스템을 모사할 수 있기 

때문에, 이 시스템에서의 공탄성 해석 결과를 통

해 개발한 실시간 공기력 계산 프로그램의 검증 

및 DWT 시스템에 적용 가능성을 볼 수 있다. 실

시간 공탄성 해석 결과는 상용 프로그램인 

ZAERO의 해석 결과와 비교하여 검증하였다.

Ⅱ. 본 론

2.1 실시간 비정상 공기력 계산

지상 플러터 실험에서 가장 특징적인 부분은 

비정상 공기력을 계산하는 부분이다. 풍동 실험

을 대체할 수 있는 이유는 실시간으로 구조의 변

형 데이터를 가지고 공기력을 계산해 유체의 영

향을 바로 고려해 주기 때문이다. 따라서 풍동 

실험에서 실제 구조가 받는 공기력을 정확하게

계산하는 것이 중요하다.

2.1.1 주파수 영역에서 공기력 계산

먼저 본 연구에 사용한 평판 모델의 제원은 

Table 1과 같다. 제시한 모델에 작용하는 공기력의 

검증을 위해 공탄성 해석 프로그램인 ZONA Tech.
ZAERO의 아음속 공기력 코드 ZONA6를 사용하

였다. Fig. 1은 DHM을 이용하여 마하수 0일 때  

주파수 영역에서 계산한 공기력 상관계수와

Fig. 1. Comparison of aerodynamic influence
coefficient between DHM and ZAERO
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Wing span Chord length Thickness

450  300  1 

Elastic Modulus Poisson Ratio Density

72  0.33 2700 

Table 1. Characteristics of Reference model

ZAERO를 이용하여 계산한 공기력 상관계수를 비

교하여 나타낸 그래프이다. 여기서 ZAERO와 

DHM의 결과가 서로 유사함을 알 수 있다. 검증된 

DHM의 공기력 상관계수를 가지고 시간 영역에서

의 공기력 상관계수를 구하기 위해 라플라스 영역

으로 근사하는 방법을 다음 절에 제시하였다.

2.1.2 최소 상태변수 근사 방법

비정상 공기력을 계산하는데 ROM(Reduced
Order Model)은 정확도 측면에서 매우 중요하

다. 본 연구에서는 특정 환산 진동수에 대해 계

산한 공기력 상관계수를 하나의 연속함수로 근사

하기 위해 Karpel의 최소 상태변수 근사 방법을 

사용하였으며, 식(1)과 같다.

   ∞


 ∞


   

 ∞


   ∞




(1)

여기서   은 외형적 질량,   는 공기역학

적 감쇠,   은 비회전 정상 공기력,    ,    ,

  는 폴을 지정하고 시간지연과 관련된 행렬이

며 는 레퍼런스 길이로, 일반적으로 코드길이의 

을 사용한다. 전 절에서 DHM을 이용하여 계

산한 공기력 상관 계수와 이를 최소 상태변수 근

사방법을 사용한 결과를 비교하여 Fig. 2에 나타

내었다. 이를 통해 공기력 ROM이 매우 정확하

게 계산된 것을 확인 할 수 있다.

2.1.3 공기력의 상태공간방정식

실시간 공기력을 얻기 위해 식(1)을 가지고 공

기력 구한 뒤 이를 상태공간방정식으로 나타내었

다. 식(1)의 ∞


   ∞


항을 


로 치환한 후 전체 식을 역 라플라스 변

환하여 시간 영역에서의 공기력 상관 계수를 얻

을 수 있다[7]. 이를 이용해 날개의 임의의 운동

에 대한 공기력을 식(2)와 같이 나타낼 수 있다.

   
(2)

   

Fig. 2. Comparison of aerodynamic influence
coefficient with MSA results

식(2)의 입력 벡터 는 모드별 가속도와 속

도, 변위이며 출력은 모드별 공기력이다. 상태 공

간 방정식을 구성하는 행렬  ,  ,  , 는 다음

과 같이 구성된다.

  

∞
 ,

    ,

  


∞

   ,









   


∞   


∞

  





2.1.4 실시간 공기력 계산 및 검증

전 절에서 제시한 상태공간방정식을 Matlab
Simulink로 모델링한 블록다이어그램과 dSPACE
를 이용해 실시간 공기력을 계산하였다. Fig.
3(a)는 실시간 공기력 계산 결과와 비교하기 위

한 시뮬레이션 블록다이어그램이며, Fig. 3(b)는 

실시간 공기력 계산에 사용한 블록다이어그램이



102 이주연․배재성․황재혁․노진호 韓國航空宇宙學會誌

(a) Simulation model

(b) Real-time calculation model for dSPACE system

Fig. 3. Simulink model for aerodynamic
force calculation

Fig. 4. Comparison of the aerodynamic forces
between real-time and simulation

다. 입력 신호의 종류에 따라 derivative, integral
model block을 사용하거나 필터의 전달함수에 

Flutter speed Flutter frequency

29.50 m/s 8.66 Hz

Table 2. Results of flutter analysis

미분을 고려해주어 가속도, 속도, 변위 신호를 생

성하고, 입력 신호와 사용 모드 수에 따라 ADC
/DAC를 설정해야 한다. Fig. 3(b)의 모델에서는 

200Hz 이상의 사인파 변위 입력신호를 ADC에

서 받아 미분하여 속도, 가속도를 생성해 공기력

을 계산하였다. 이때 4개의 모드를 사용해 모델

링하였으며, 필터의 전달함수에 미분을 고려해주

었다. 실시간 계산된 공기력을 시뮬레이션 결과

와 비교하여 Fig. 4에 나타내었다. 실시간으로 계

산된 공기력과 시뮬레이션의 결과가 잘 맞는 것

을 확인할 수 있다.

2.2 실시간 공탄성 해석

본 연구가 기존의 DWT과 가장 큰 차이점을 

갖는 부분은 GVT 하드웨어를 시스템화 하여 실

시간 공기력 해석을 수행한다는 것이다. 따라서 

구조 모델을 적절히 수립해야하고, 계산하는데 

샘플링 레이트(sampling rate) 또한 적정 값을 선

택하여야 한다. 구조 모델 수립은 상용 FEM 프

로그램인 PATRAN/NASTRAN을 사용하였으며,
플러터 해석은 ZAERO의 G-Method를 이용해 

수행하였다. 해석 결과는 Table 2와 같으며, 이를 

실시간 공탄성 해석 결과와 비교하였다.

2.2.1 구조 상태공간방정식

공탄성 해석을 위해 구조 비선형성을 제외한 

다음 식(3)과 같은 공탄성 방정식을 사용하였다.

 일 때 구조 방정식의 상태공간방정식은 식

(4)와 같다.

  (3)





 


   

  


 





 (4)

공기력 상태공간방정식 식(2)에서 출력된 모드 

별 공기력 데이터가 구조 상태공간방정식 식(4)
에서의 입력 신호 로 들어가고, 식(4)에서 출

력된 변위, 속도와 가속도를 다시 식(2)에 입력하

여 공기력을 생성함으로써 루프가 실시간 연동되

도록 실험 장치를 배열하였다.

2.2.2 실시간 공탄성 해석 및 검증

실시간으로 공탄성 해석을 수행하기 위해 본 

연구에서는 두 쌍의 컴퓨터와 dSPACE를 사용하
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Fig. 5. Flowchart of real-time flutter analysis

Fig. 6. Simulation model of real-time flutter
analysis system

(a) Structural model

(b) Aerodynamic model

Fig. 7. Real-time flutter analysis component
models

(a) the first mode

(b) the second mode

(c) the third mode

Fig. 8. Displacement of each mode at U=20m/s

ZAERO Simulation Real-time

Flutter
speed

29.50m/s 30.20m/s 30.58 m/s

Table 3. Results of flutter analysis

였다. 구조 모델의 상태공간방정식을 하나의 컴

퓨터와 dSPACE에 적용하고, 다른 하나의 컴퓨

터와 dSPACE에는 앞에서 검증한 비정상 공기력

의 상태공간방정식을 적용하여 이 두 쌍이 실시

간 폐루프 연동이 이루어지도록 하였다. 이 과정

을 Fig. 5에 도식화하였다.
Figure 6은 두 상태공간방정식을 사용해 모델

링한 구조 모델과 공기력 모델을 폐루프로 연결

하여 실시간 공탄성 해석 시스템을 모사한 시뮬

레이션 모델이며, Fig. 7은 실시간 공탄성 해석 

프로그램의 dSPACE 두 대에 각각 사용되는 구
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(a) the first mode

(b) the second mode

(c) the third mode

Fig. 9. Displacement of each mode at
30.58m/s

조 모델과 공기력 모델이다. 본 해석을 위해 3개
의 모드를 사용하여 구조, 공기력 모델을 수립하

였다. 구조모델의 상태공간방정식을 사용한 첫 

번째 블록다이어그램의 입력 신호 포트 3개를 통

해 1~3차 공기력이 입력된다. dSPACE는 모델링

한 블록 다이어그램이 모듈에 적용되는 순간 계

산이 진행되기 때문에 원하는 시점에서 해석이 

시작되도록 트리거를 만들어 사용하였다. 트리거

를 적용하여 해석 시점에서부터의 변위 값을 출

력해 시뮬레이션 결과와 비교가 가능하였다.
Figure 8은 유동 속도가 플러터 속도보다 낮은 

20m/s일 때, Fig. 7의 모델을 사용하여 실시간으

로 출력한 변위를 Fig. 6 모델의 시뮬레이션 출

력 변위와 비교한 그래프이다. 이 때 날개의 진

동이 수렴하여 안정한 상태인 것을 확인하였고 

시뮬레이션 결과와 맞는 것을 확인하였다.
실시간으로 공탄성 해석 결과 약 30.58m/s 속

도에서 플러터가 발생하였고, 이는 상용프로그램 

해석 결과와 3.66%의 오차를 가져 해석의 타당

성을 입증해준다. Fig. 9는 플러터 속도 30.58
m/s에서 출력한 변위 그래프이다.

Ⅲ. 결 론

본 연구에서는 DHM을 이용해 주파수 영역에

서 비정상 공기력 상관계수를 계산한 뒤 이를 

MSA 방법을 사용해 근사하여 공기력의 상태공

간방정식을 제시하였다. MATLAB Simulink로 

모델링한 뒤 임의의 사인파 변위 입력 신호에 의

해 실시간 공기력을 계산하는 것을 수행하였다.
이와 시뮬레이션과의 비교로 실시간으로 공기력 

계산이 잘 이루어진 것을 확인하였다. 또한 구조 

방정식과 공기력 방정식에 각각 하나의 dSPACE
를 사용하여 지상 진동 실험 장치 없이 실시간으

로 공탄성 해석을 수행하였고, 이를 상용프로그

램인 ZAERO의 해석 결과의 값과 비교하였다.
해석 모델의 실시간 공탄성 해석 결과 플러터 발

생 지점은 속도 30.58m/s일 때이며, ZAERO를 

이용한 플러터 속도 결과는 29.50m/s이다. 비교 

결과 오차 3.66%로 실시간 공탄성 해석이 타당

하게 이루어진 것을 알 수 있다. 이로서 개발한 

실시간 비정상 공기력 계산 프로그램이 DWT 시

스템에 적용 가능하다는 것을 입증하였다. 현재

는 실제 GVT 환경을 구성하여 DWT 전체 시스

템을 구현한 것은 아니지만 본 연구에서 개발한 

실시간 공기력 계산 프로그램과 더불어 타 기관

에서 연구 중인 MIMO 하중제어기 및 가속도계,
가진기 위치 선정 등 GVT와 관련된 기술들이 

융합된다면 국내에서도 DWT 시스템을 구현할 

수 있을 것으로 생각된다.
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