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ABSTRACT

This paper presents the design optimization of fuel sensor location used to measure

remained fuel amount in aircraft conformal fuel tank. The conformal fuel tank is utilized to

expand the mission range in airplane, and the sensor location is a critical design variable

determining the measurement accuracy. In this work, the sensor location is optimized to

minimize unmeasurable fuel amount due to non-contact between fuel and sensor. The

simplified model is prepared from the conformal fuel tank CATIA model, and the

unmeasurable fuel amount is calculated. Then, the optimization is performed using

MATLAB optimization solver. The optimized sensor location is validated by comparing with

the location obtained using parametric study.

록

본 논문은 항공기 보조연료탱크에서 연료량을 측정하는 센서 치를 최 화하는 설계를

보여 다. 항공기의 임무반경을 증가시키기 해 활용되는 보조연료탱크에서 보조연료탱크

내의 연료량을 측정하는 센서 치는 측정 정확도를 결정하는 요한 설계변수이다. 본 연

구에서는 연료가 센서에 되지 않아 측정하지 못하는 연료량, 즉 측정불가 연료량의 최

소화를 목 함수로 설정하여 센서 치를 최 설계 하 다. 항공기 보조연료탱크의 CATIA

형상 모델을 단순화한 근사모델에서 센서 치에 따른 측정불가 연료량을 계산하고,

MATLAB의 최 화 Solver와 연동하여 최 설계를 수행하 다. 설계 결과 얻은 최 센서

치는 Parametric study를 통해 얻은 결과와 비교하여 검증하 다.

Key Words : Aircraft Conformal Fuel Tank(항공기 보조연료탱크), Design Optimization
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Ⅰ. 서 론

항공기 보조연료탱크는 항공기의 체공시간

항공거리를 증가시키고 임무반경을 증가시킬 수

있으며, 더 많은 무장 장착을 가능하게 한다. 이

를 통해 해당 항공기의 략 술 인 가치를 높

일 뿐만 아니라 군의 작 선택의 폭을 넓힐 수

있게 된다[1,2]. 항공기 보조연료탱크를 용함에

있어 요한 기술 하나는 항공기 자세에 따른

보조연료탱크의 연료량을 정확히 측정하기 한

설계 기술이다[3,4]. 이러한 기술은 운항시간, 운

항 거리 등과 직 으로 연 되어 높은 안 성,

고 신뢰성의 설계가 요구된다.

항공기 보조연료탱크 설계과정에서 보조연료탱

크 내 연료량을 측정하는 센서 치는 연료량 측

정 정확도와 직결되는 요 설계변수이다. 센서

치에 따라 연료가 센서에 되지 않아 측정하

지 못하는 연료량(이하 측정불가 연료량)은 측정

정확도에 큰 향을 미치기 때문이다[5].

본 논문에서는 설계요구서에서 제시된 항공기

비행자세의 범 (Roll : -2°~+2°/Pitch : -3°~+8°)

에서 측정불가 연료량을 최소로 하는 연료 센서

치를 결정하기 한 최 설계를 수행하 다. 최

설계를 해 먼 실제 항공기 보조연료탱크의

CATIA 형상모델로부터 단순화된 근사 모델을 만

들고, 요구서의 비행자세에 따라 발생하는 측정불

가 연료의 치를 구분하여 최 설계 문제를 정립

하 다. 정립된 최 설계 문제는 MATLAB을 이

용하여 최 센서 치를 결정하 다.

Ⅱ. 최 설계 문제 정식화

2.1 최 설계 문제 이해

실제 제작한 항공기 보조연료탱크의 실물은

Fig. 1과 같고, 항공기 보조연료탱크를 제작하기

해 사용한 CATIA 모델은 Fig. 2와 같다. 실제

CATIA 모델에서 내부 공간에 한 Solid를 만드

는 과정은 내부 구조물의 문제 복잡한 보조연

Fig. 1. Actual Manufacture Conformal Fuel
Tank

Fig. 2. Actual Conformal Fuel Tank

CATIA Model

Fig. 3. Simplified Conformal Fuel Tank

CATIA Model

료탱크 형상 등의 문제로 인해 많은 어려움이 있

다. 그리하여 본 논문에서는 Fig. 3과 같이 실제

보조연료탱크와 형상 특성이 비슷한 단순화된

근사 모델을 이용하여 최 설계를 수행하 다.

설계에서 요구된 Roll, Pitch의 범 는 Roll :

-2°~+2°, Pitch : -3°~+8°이다. 본 연구에서 항공

기 보조연료탱크는 항공기 심에 치하므로

Roll의 경우 최소값 -2°와 최 값 +2°의 상황에

서 측정불가 연료량이 동일하게 된다. 즉 Roll의

경우 y축의 정 앙에 센서가 치할 때 목 함

수(즉, 측정불가 연료량)가 최소가 된다. 따라서

본 논문에서는 Roll의 상황은 고려하지 않고

Pitch의 변화만을 고려하여 설계변수인 x축의 센

서 치를 구하기 한 최 설계를 수행하 다.

보조연료탱크를 항공기의 Pitch각도에 따라 기

울이면 연료의 표면은 지평면과 Pitch의 각도 크

기만큼 기울게 되고, 측정불가 연료량은 Fig. 4와

같이 Pitch 최소값 -3°, 최 값 +8°의 조건에서

연료량이 을 경우와 많을 경우를 포함하여 센

서 치마다 총 4개의 측정불가 연료량이 발생한

다. 본 논문에서는 Table 1과 같이 연료량이

은 상황에서 Pitch 각도가 -3°일 때 생기는 측정

불가 연료량의 치를 ⓐ, +8°일 때 생기는 측정

불가 연료량의 치를 ⓑ, 연료량이 많은 상황에

서 Pitch 각도가 -3°일 때 생기는 측정불가 연료

량의 치를 ⓒ, +8°일 때 생기는 측정불가 연료

량의 치를 ⓓ로 정하 다. 한 4개의 측정불

가 연료량의 치에서 생기는 연료의 질량을 각

각 , , , 로 명명하 고, 이것을 목

함수로 설정하여 측정불가 연료량을 최소화하는

센서 치를 찾는 최 설계를 수행하 다.
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Fig. 4. Unmeasurable Zone in Test Condition

Location Fuel Situation
Pitch
Condition

ⓐ Low Pitch -3°

ⓑ Low Pitch +8°

ⓒ High Pitch -3°

ⓓ High Pitch +8°

Table 1. Specify the Unmeasurable Zone

2.2 최 설계 문제 정식화

최 설계의 설계변수로 Fig. 4에서 확인할 수

있듯이 연료량 측정 센서 x축 치인 로 설정

하 으며, 목 함수로 측정불가 연료량 최소로

하는 문제를 정식화하면 다음과 같다.

Find 

Minimize  (1)

Subject to 0 ≤x ≤ end of the tank

여기서 목 함수 는 두 가지

경우로 다르게 설정하여 두 개의 최 설계 문제

를 정립하 다. 첫 번째 최 설계 문제 A에서는

목 함수 f를 식 (2)와 같이 4개의 치에서 생

기는 측정불가 연료량 의 최댓값으

로 설정하 다.

 max (2)

두 번째 최 설계문제 B에서는 목 함수 f를

식 (3)과 같이 4개의 측정불가 연료량의 합으로

설정하 다.

∑ (3)

본 논문에서는 2개의 문제 각각에 해 측정불

가 연료량을 최소화하는 센서 치를 찾는 최

설계 문제를 수행하 다.

Ⅲ. 최 설계 방법론

3D CAD 로그램인 CATIA와 수치해석 로

그램인 MATLAB을 조합하여 최 설계를 수행

하기 한 체 알고리즘의 흐름도는 Fig. 5와

같다. CATIA와 MATLAB에서 각각 필요한 작

업을 수행하고 로그램 간의 데이터 추출·삽입

을 통해 최종 으로 최 설계된 센서 치를

CATIA에서 시각화하고 MATLAB에서 데이터

를 장한다.

CATIA에서는 연료량과 Pitch각도에 따른 연료

의 형상을 측하고, 그 형상에서의 부피를 계산

하는 작업을 수행하 고, MATLAB에서는 CATIA

를 통해 계산된 목 함수를 Optimizer를 통해 최

설계를 수행하 다. 하지만 CATIA 로그램 내

MATLAB으로 연동 가능한 자체 기능이 없기 때

문에 MATLAB을 통해 CATIA의 기능을 제어하

고 데이터를 추출·삽입하는 방법을 본 논문에서

구 하 다. 먼 CATIA에서 계산된 부피와 질

량 데이터를 MATLAB으로 추출하는 방법에

한 연구를 수행하 으며, 그 결과 Fig. 6과 같이

CATIA에서 계산된 항공기용 보조연료탱크의 부

피와 질량 데이터를 MATLAB에서 변수로 이동

하여 장할 수 있음을 확인하 다. 한 Fig. 7

과 같이 MATLAB에서 설계변수의 값과 Pitch의

각도를 입력하면 지정한 센서 치와 피치각도에

맞는 연료량의 형상을 CATIA에서 계산할 수 있

는 방법을 확보하고, 작동 가능함을 확인하 다.

Fig. 5. Flow Chart of Optimization
for Sensor Position
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Fig. 6. CATIA Data Export to MATLAB

Fig. 7. CATIA Data Import from MATLAB

최 설계를 수행하기 해 MATLAB 로그램

에서 제공하는 Optimization Tool Box를 사용하

다. 구체 으로 최 화를 해 사용한 Solver 함

수는 구속 조건이 있는 비선형 함수의 최소화에

사용할 수 있는 FMINCON이다.

Ⅳ. 설계 결과

4.1 문제A 설계 결과 검증

최 설계 문제 A에서는 4개의 측정불가 연료

량 최 값을 최소화하는 센서 치를 찾는 것

을 목 으로 한다. 문제 A의 최 설계 결과는

Fig. 7과 같다. Fig. 8에 표시된 것처럼 탱크 앞

부분으로부터 356.94mm 떨어진 지 에 연료량

측정센서를 설치하 을 때 목 함수를 최소화한

다는 결과를 얻었다.

Fig. 8. Optimized sensor location–
Problem A

Figure 9는 최 설계의 반복 횟수에 따른 목

함수와 설계변수가 어떻게 변화하는지를 나타낸

그래 이다. 반복 횟수가 늘어나면서 목 함수가

최솟값에 수렴하는 것을 확인할 수 있다. Fig. 10

은 반복 횟수 증가에 따른 설계변수의 변화를 보

여주는 그래 로 기값을 항공기 보조연료탱크의

앞부분으로 설정하고 반복 횟수가 증가함에 따라

설계변수가 어떻게 변화하고 있는지 보여 다. 문

제 A에서 최 설계 결과로 계산된 목 함수와 설

계변수의 정량 수치는 Table 2를 통해 확인 가

능하며, 간격을 0.1mm로 Parametric Study한 데

이터와 비교하여 최 화 값을 검증하 다. Table

2에서 확인할 수 있듯이 Parametric Study를 수

행하면 약 80분이 소요되는 최 설계를 최 화 알

고리즘을 이용하여 43 만에 수행할 수 있으며,

Parametric Study의 설계변수의 step size를 고려

했을 때 정확도 한 더 높은 것으로 생각된다.

Fig. 9. Objective function f

Fig. 10. Design variable dx

Simulation Type
Sensor

Position (mm)

Unmeasurable Fuel (kg) Simulation
Time (s)ma mb mc md Max

Maximum Value
Minimize Optimization

356.940
1.4911
(2.29%)

1.4911
(2.29%)

0.2884
(0.44%)

0.7299
(1.12%)

1.4911
(2.29%)

108.40

Parametric Study
(Step size = 0.1 mm)

357.0
1.4903
(2.28%)

1.4916
(2.29%)

0.2885
(0.44%)

0.7295
(1.12%)

1.4916
(2.29%)

4797.8

Table 2. Optimized sensor location in Problem A
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Fig. 11. Optimized sensor location– Problem B

4.2 문제B 설계 결과 검증

문제 B에서는 4개의 측정불가 연료량의 합을 최소

화하는 센서 치를 찾는 최 설계를 수행하 다. 최

설계로 계산된 연료량 센서의 치는 보조연료탱크

앞부분으로부터 434.67mm 지 이며 Fig. 11과 같다.

문제 A와 마찬가지로 반복 횟수에 따른 목

함수와 설계변수의 그래 를 Fig. 12와 Fig. 13에

서 확인할 수 있다. Table 3에서 문제 B의 최

설계 결과를 정량 수치로 기재하 으며, 문제

A와 같이 0.1mm 간격으로 수행한 Parametric

Study 데이터와 비교하여 최 설계 결과를 검증

하 다. 그 결과 최 설계 알고리즘을 통해 은

계산 비용으로 더 높은 정확도를 가진 최 설계

변수 값을 찾아낼 수 있음을 확인하 다.

Fig. 12. Objective function f

Fig. 13. Design variable dx

4.3 결과 분석

문제 A와 문제 B에 해 각각 설계결과의 정

확성을 검증하기 해 Parametric Study를 수행

하 다. Parametric Study를 통해 확보된 설계변

수 에 한 목 함수 f의 변화 그래 를 계산

하면 Figs. 14, 15와 같다.

그래 에서 확인할 수 있는 목 함수의 특성으

로 문제 B에서의 목 함수(Figs. 12, 13)와 달리,

문제 A의 목 함수(Figs. 9, 10)에는 하나의 미

분 값 불연속 이 생기는 것을 확인할 수 있다.

Fig. 14. Objective function f versus design
variable dx in Problem A

Simulation Type
Sensor

Location (mm)

Unmeasurable Fuel (kg) Simulation
Time (s)ma mb mc md ∑

Summation Value
Minimize Optimization

434.665
0.6238

(0.96%)

2.2193

(3.40%)

0.4721

(0.72%)

0.2589

(0.40%)

3.5742

(5.48%)
43.05

Parametric Study
(Step size = 0.1 mm)

434.7
0.6235

(0.96%)

2.2197

(3.40%)

0.4722

(0.72%)

0.2588

(0.40%)

3.5742

(5.48%)
4797.8

Table 3. Optimized sensor location in Problem B
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Fig. 15. Objective function f versus design
variable dx in Problem B.

미분 값 불연속 의 이유는 문제 A의 경우 설계

변수가 최 보다 작을 때는 Fig. 4의 ⓐ 치에

서 생기는 측정불가 연료량 즉 의 값이 최댓

값이 되어 목 함수는 의 함수이지만, 최

을 지나는 순간부터 의 값이 최댓값이 되어

목 함수가 의 함수가 되기 때문이다. 이러한

미분 불연속 에 의한 불안정성이 문제 A에서

최 화 과정의 불안정성 많은 반복 횟수의 원

인인 것으로 단된다.

Ⅴ. 결 론

본 연구에서는 연료 센서 치를 보조연료탱크

의 형상과 Roll, Pitch 시험요구도를 고려하여 측

정불가 연료량을 최소화하는 최 설계를 수행하

다. CATIA와 MATLAB Optimizer를 연동하

여 최 설계를 수행한 결과 측정불가 연료량이

최소가 되는 센서의 최 치를 찾을 수 있었으

며, 이는 Parametric Study를 수행한 결과와 비

교하여 정확도를 검증하 다. 이를 통해 항공기

용 보조연료탱크의 연료센서 치를 결정하는 과

정을 한 최 설계법의 효용성을 검증하 다.

본 연구에서 제시한 설계과정은 보조연료탱크의

형상이 더 복잡하고 Roll과 Pitch 시험 요구도가

달라지는 시험에서도 용 가능하다. CATIA와

MATLAB을 연동하는 로그램을 작성하 고,

이 로그램은 본격 인 보조연료탱크 모사시험

이 시작되면 시험 결과의 검증, 시험 불가능한

조건에서 시뮬 이션을 통한 연료량 계산에 많은

도움이 될 것으로 기 된다.
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