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Ⅰ. 서  론

일반적으로 유도무기의 형상은 공력 제어 방법에 

따라 카나드 조종, 주날개 조종, 꼬리날개 조종 3가

지로 분류가 가능하다. 이 3가지 기본 형상을 기준으

로 날개의 유무, 크기 및 위치에 따라 다양한 형상의 

유도무기가 설계된다. 각 공력 제어 형상에 따라 장

단점이 있어 유도무기의 목적과 제약을 고려하여 적

합한 방식이 선정된다. 꼬리날개 조종 유도무기의 경

우 조종력이 양력 방향과 반대라는 단점이 있음에도 
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ABSTRACT

In this paper, the aerodynamic characteristics of general tail controlled missile were predicted 

and corrected the result using semi-empirical analysis tool. The cause of the error was 

confirmed by comparing the aerodynamic characteristics prediction result of the semi-empirical 

analysis tool with the wind tunnel test result, and the main error factor of the semi-empirical 

analysis tool was the interference component between the main wing and the tail wing. The 

semi-empirical analysis results were corrected using the wind tunnel test results and the 

computational analysis results, and it was confirmed that the corrected data agrees well with 

the wind tunnel test results. Through this study, it was confirmed that the wing-tail 

interference component correction is needed when predicting the aerodynamic characteristics of 

a general tail controlled missile using a semi-empirical analysis tool.

초   록

본 논문에서는 반경험적 해석도구를 이용하여 일반적인 형상의 꼬리날개 조종 유도무기의 공력 

특성을 예측하고 그 결과를 보정하는 연구를 수행하였다. 반경험적 해석도구의 공력 특성 예측 결

과를 풍동시험 결과와 비교하여 오차 원인을 확인하였으며, 반경험적 해석도구의 주요 오차 요인

은 주날개-꼬리날개 간 간섭 성분임을 확인하였다. 반경험적 해석 결과를 풍동시험 결과와 전산해

석 결과를 이용하여 보정하였으며, 보정된 데이터가 풍동시험 결과와 잘 일치함을 확인하였다. 본 

연구를 통해 일반적인 꼬리날개 조종 유도무기의 공력 특성을 반경험적 해석도구를 이용하여 예측

할 때 날개 간 간섭 성분 보정이 필요함을 확인하였다. 
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주날개가 고정되어 공력 특성이 비교적 선형적으로 

나타난다는 장점이 있어 다양한 유도무기에 적용되

고 있다[1]. 꼬리날개 조종 방식이 적용된 유도무기

로는 프랑스의 MICA, 미국의 AIM-120 AMRAAM, 

AIM-9X Sidewinder, AGM-114 Helfire 등이 있다.

유도무기 설계 초기 단계에서 정확한 공력 데이터

의 예측은 매우 중요한 요소이다. 공력 데이터 예측

이 부정확할 경우, 유도무기 설계가 잘못된 방향으로 

진행되어 실제 시험에서 요구 성능을 만족하지 못하

는 문제가 발생할 수 있기 때문이다. 유도무기의 공

력 데이터는 전산해석이나 비행시험 또는 풍동시험

을 통해 확보할 수 있다[2,3]. 설계 초기 단계에서는 

다양한 후보 형상의 공력 데이터를 획득하기 위해 

해석 또는 시험이 반복적으로 수행되며, 시간과 비용

을 단축하기 위해 다양한 전산해석 도구 중 반경험

적 해석도구가 많이 활용된다. 반경험적 해석도구는 

수행된 시험 데이터를 기반으로 공력 데이터를 모델

링하여 새로운 형상의 공력 특성을 예측하는 도구이

다. 구성이 간단하고, 짧은 계산 시간에 비해 비교적 

정확도가 높아 형상 설계 초기 단계에서 많이 사용

된다[4-6]. 그러나 실험 데이터에 기반하기 때문에 형

상과 해석 조건이 기존 시험과 상이한 경우 정확도

가 떨어진다는 단점이 있다. 

Thomas와 Rebecca[7]는 대표적 반경험식인 DATCOM

과 Aeropredicion(AP)의 해석 결과를 풍동시험 결과

와 비교 분석하였다. 두 해석도구 모두 body alone, 

body-tail 형상의 경우 비교적 풍동시험 결과와 잘 일

치하는 것으로 나타났다. 그러나 body-wing-tail 형상

의 경우 수직력은 반경험식 결과와 풍동시험 결과가 

잘 일치하나 피칭모멘트의 오차가 크게 발생하며 

DATCOM의 경우 최대 36%, AP의 경우 최대 61%의 

오차가 발생하는 것으로 확인되었다. 또한 선행 연구

[8]를 통해 꼬리날개 조종 유도무기의 경우 반경험적 

도구의 해석 결과와 풍동시험의 피칭모멘트 경향이 

저받음각 영역에서 매우 다르게 나타나는 것을 확인

하였다. 이러한 반경험적 해석도구의 한계를 확인하

고 풍동시험과 비교하는 연구는 많이 수행되었으나 

그 원인을 보정하는 연구는 많이 수행되지 않았다.

이에 본 연구에서는 반경험식 해석도구인 AP로 꼬

리날개 조종 유도무기를 해석할 때 발생하는 오차의 

원인을 확인하고 보정하는 방안을 제안하고자 하였

다. 이를 위해 일반적인 꼬리날개 조종 유도무기 형

상을 설계하고 반경험적 해석과 풍동시험을 수행하

여 획득한 공력데이터를 비교하는 연구를 수행하였

다. 성분 시험 및 분석을 통해 반경험적 해석도구의 

오차 원인이 주날개-꼬리날개 간섭 현상임을 확인하

였으며, 풍동시험과 전산유체해석 결과를 반영하여 

오차 보정을 위한 보정식을 제시하였다. 보정식을 적

용한 반경험적 해석 결과를 풍동시험 결과와 비교하

여 제시한 보정식의 타당성을 확인하였다. 

Ⅱ. 반경험적 해석도구의 정확도 분석

2.1 공력 데이터 비교 : AP vs 풍동시험

유도무기를 설계하기 위해 유사 무기 체계를 분석

하여 기본 형상을 선정하고, 이를 바탕으로 형상 설

계를 수행하였다. 전체 형상 제원은 보안상의 이유로 

논문 해석이 가능한 수준 정도만 공개하고자 한다. 

설계된 유도무기의 세장비는 12.8이며, 임무 요구도 

분석을 통해 날개의 면적, 후퇴각, span, chord 길이

를 결정하였다. 설계된 주날개의 종횡비는 0.16, 꼬리

날개의 종횡비는 0.95이며, 주날개와 꼬리 날개는 각

각 4개씩 X자 inline 형태로 배치하였다. 설계된 형

상은 Fig. 1에 도시하였다.

Mach 0.5, 받음각 0~12도 영역에서 반경험적 해석 

및 풍동시험을 수행하여 공력 데이터를 획득하고 비

교 분석하였다. 해석 및 시험은 성분별 공력 데이터

를 확보하고 데이터 분석이 용이하도록, 동체(B), 동

체-주날개(BW), 동체-꼬리날개(BT) 그리고 동체-주날

개-꼬리날개(BWT) 조합에서 대해 각각 데이터를 획

득하였다. 

반경험적 해석도구로는 AP12[9,10] 코드를 사용하

였다. AP코드는 미 해군에서 개발한 해석 코드로 공

력 계수를 산출하고, 3자유도 궤적해석이 가능하다. 

해석과 풍동시험으로 획득한 동체-주날개-꼬리날개

(BWT) 형상의 수직력 계수, 피칭모멘트 계수 그리고 

압력중심 위치를 다음 Figs. 2~4에 함께 도시하여 비

교하였다. Fig. 2는 수직력 계수로 해석 결과와 시험 

결과가 정성적으로는 유사하나 전체 영역에서 해석도

구가 풍동시험보다 수직력을 더 크게 예측한 것으로 

나타났다. Fig. 3의 모멘트 계수의 경우 해석도구는 받

음각이 증가함에 따라 모멘트 계수 값이 선형적으로 

감소하는 특성이 나타났다. 그러나 풍동시험에서는 받

음각 변화에 따라 증가하다가 감소하는 비선형적 특

성이 나타났다. Fig. 4의 압력중심 위치로 해석도구로 

예측된 압력 중심 위치는 모든 받음각에서 무게중심

보다 후방에 위치하고, 받음각 증가에 따라 크게 변하

지 않았다. 그러나 풍동시험의 경우 저받음각 영역에

서 무게중심보다 전방에 위치한 압력 중심이 받음각

이 증가함에 따라 무게중심보다 후방으로 이동하였다. 

Fig. 1. Configuration of tail-controlled missile 

 (a)B, (b)BW, (c)BT, (d)BWT 
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Fig. 2. Comparison of normal force coefficient 

 : Body-Wing-Tail configuration

Fig. 3. Comparison of pitching moment coefficient  

 : Body-Wing-Tail configuration

Fig. 4. Comparison of center of pressure 

: Body-Wing-Tail configuration

2.2 반경험적 해석도구의 오차 원인 분석

반경험적 해석도구는 부분합성법(Component build- 

up method)을 기반으로 구성되어 있다. 부분합성법

은 유도무기 형상을 구성하는 동체, 날개, 꼬리날개 

등의 단일 구성 성분의 공력과 구성 성분 간의 간섭 

성분의 공력을 각각 예측하고 합하여 전체 공력을 

예측하는 방식이다. 단일 구성 성분의 공력 특성은 

선형 항으로 나타나 공력 이론을 통해 예측하며, 간

섭 성분의 경우 비선형 항으로 실험 데이터를 기반

으로 예측한다[6,8,11,12]. 

Figure 5에 동체, 동체-주날개, 동체-꼬리날개 그리

고 동체-주날개-꼬리날개 각각 형상에 대한 해석도구

와 풍동시험의 수직력 계수 값의 차이를 계산하여 

도시하였다. 계산 결과 동체-주날개-꼬리날개 형상이 

타 형상에 비해 상대적으로 수직력 계수 값의 차이

가 크게 나타나 원인을 확인하기 위하여 성분 분석

을 수행하였다. 

성분 시험으로 획득한 수직력은 다음의 관계식

(1)-(3)으로 표현된다[13].

       (1)

    (2)

    (3)

여기서, 각 항의 대문자 및 아래첨자는 다음과 같

이 의미한다.

N : 수직력 

W(B) : 동체가 있을 때 주날개 성분  

B(W) : 주날개에 의한 동체 성분 증가량

T(B) : 동체가 있을 때 주날개 성분    

B(T) : 꼬리날개에 의한 동체 성분 증가량

T(W) : 주날개가 있을 때 꼬리날개 성분

Fig. 5. Error of normal force coefficient VS 

configuration B, BW, BT and BWT
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식 (3)에 식 (1), (2)를 대입하여 다시 정리하여 다

음 식 (4)와 같이 표현 가능하다. 

     (4)

식 (4)로부터 동체-주날개-꼬리날개 형상의 수직력

은 각 구성품의 수직력과 주날개가 있을 때의 꼬리

날개 성분으로 표현될 수 있다. 따라서 동체-주날개-

꼬리날개 형상의 오차가 다른 구성 성분에 비해 크

게 나타난 원인이 의 예측 오차 때문으로 판단

되었다. 식 (4)를 이용하여 주날개가 있을 때의 꼬리

날개 성분 을 추출하여 Fig. 6에 도시하였다.

해석도구로 예측한 값이 풍동시험 대비 평균 

64% 수준으로 작게 나타나, 간섭 성분 이 주요 

오차 원인임을 확인할 수 있었다.

또한, 추출된 꼬리날개의 수직력은 음의 값으로 나

타나 유도무기 전체의 수직력을 감소시키는 것으로 

확인되었다. 이를 통해 Fig. 2에서 반경험적 해석도

구로 예측된 수직력이 풍동시험보다 크게 나타난 이

유가 간섭 효과로 인한 수직력 감소가 상대적으로 

적게 예측되었기 때문으로 확인되었다. 

날개 간 간섭으로 인한 수직력 감소 현상은 내리

흐름 효과로 인해 발생한다. 주날개에서 발생한 후류

가 꼬리날개의 영향을 주면 꼬리날개의 받음각이 실

제 받음각보다 작아지는 현상이 나타나는데 이를 내

리흐름 효과라고 한다. 감소되는 받음각의 크기를 내

리흐름 각이라고 하며, 성분 시험 결과를 통해 다음 

식 (5)와 같이 표현될 수 있다[1].







(5)

은 내리흐름 각이며 는 받음각에 대한 내리흐

름 각의 비율이다. 식 (5)를 이용하여 반경험적 해석 

Fig. 6. Wing-Tail interference effect of normal 

force coefficient

Fig. 7. Comparison of downwash rate 

결과와 풍동시험의 내리흐름 각 비율을 계산하여 

Fig. 7에 도시하였다. 계산 결과 반경험적 해석 도구

의 경우 받음각의 30~40% 비율로 내리흐름각이 발

생하는 것으로 계산되었다. 그러나 풍동시험에서는 

저받음각에서 95%, 고받음각 영역에서 65%의 비율

로 내리흐름각이 발생하는 것으로 확인되었다. 이를 

통해 반경험적 해석 도구가 풍동시험에 비해 내리흐

름각을 더 작게 예측하여 수직력 손실 또한 작게 예

측한 것으로 판단된다. 이 결과가 전체 수직력과 모

멘트 값에 영향을 준 것으로 판단된다. 

간섭 성분의 유무에 따른 압력 중심 위치를 비교

하여 Fig. 8에 도시하였다. 저받음각 영역에서 반경

험적 해석도구와 풍동시험의 압력 중심 위치의 오차

가 간섭 성분이 있을 때 최대 18.6%였으나 간섭 성

분을 제거하였을 때 6%로 감소하는 것으로 나타났

다. 이를 통해 반경험적 해석도구의 주된 오차 요인

이 주날개-꼬리날개 간 간섭 성분임을 다시 확인하였

다.

Fig. 8. Comparison of center of pressure VS 

interference effect
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Ⅲ. 보정 방안 및 검증

3.1 보정 방안

반경험적 해석도구의 주요 오차 요인은 주날개-꼬

리날개 간 간섭 효과임을 확인하였다. 따라서 간섭 

성분에 대한 보정으로 반경험적 해석 결과의 정확도 

향상이 가능할 것으로 판단되었다. 

풍동시험 결과와 함께 전산해석을 수행하여 간섭 

성분을 보정하기 위한 식을 도출하였다. 받음각과 날

개 간 간격을 간섭 성분의 독립 변수로 가정하였으

며, 풍동시험으로부터 받음각에 대한 보정 계수를 도

출하였다. 날개 간격에 따른 간섭 성분 변화를 확인

하기 위해 주날개를 전방으로 이동시킨 형상을 설계

하여 전산해석을 수행하였다. 최초 설계된 기본 형상

을 Ver0, 전산해석에 사용된 형상을 Ver1로 정의하

였으며, 각 형상을 Fig. 9에 도시하였다.

3.2 전산유체역학(CFD) 해석

전산유체해석(CFD)을 위해서는 비정렬 격자 기반

의 상용 유체해석 프로그램인 STAR-CCM+ 14.02를 

사용하였다. 해당 프로그램은 유한 체적법(FVM) 기

반의 3차원 압축성 Navier Stokes 방정식을 이산화

하여 해석하며, 다면체 형상의 격자계를 제공하여 3

차원 형상의 격자생성과 유동 계산의 효율적인 수행

이 가능하도록 한다.

본 연구에서는 Density based coupled solver 기반

의 해석을 수행하였으며 공간차분 기법으로는 Roe‘s 

FDS scheme을 사용하고 격자 경계에서는 2차 정확

도를 적용하였다. 난류모델은 Sarkar의 압축성 효과

가 보정된 k-w SST 모델을 적용하였다. 작동유체는 

이상기체로 설정하였고, 점성 및 비열비는 상수를 적

용하였으며 각각 1.855E-5 Pa-s, 1.4이다. 벽면은 단

열, 점착 조건으로 설정하였으며, 벽면에서의 Y+값이 

1 정도 되도록 격자를 설정하였다.

Figure 10은 해석에서 사용한 유도탄의 표면 격자

계를 나타낸 것으로 선두부와 기저부에 격자를 조밀

하게 구성하였다. 본 해석의 경우 주날개의 와류 포

착이 중요하므로, 주날개 시작 영역부터 표면과 공간

상의 격자를 조밀하게 생성하였다. 원방 경계의 크기

는 모든 방향으로 기준 길이 대비 500배 이상으로 

충분히 크게 하였다. 전체 격자계는 총 750만개 수준

Fig. 9. Missile configuration of Ver0 and Ver1

Fig. 10. Mesh configuration 

의 셀로 이루어져 있다. 해면고도 조건을 가정하여 

대기 압력 1 atm, 대기 온도 288.15 K을 적용하였다. 

선정한 전산해석기법을 검증하기 위하여 Ver0 형

상에 대하여 전산해석을 수행하고 풍동시험 결과와 

비교하였다. Mach 0.5, 받음각 0, 3, 6, 10 조건에서 

해석을 수행하였으며, 전산해석 결과와 풍동시험 결

과가 정성, 정량적으로 잘 일치하는 것을 확인하였

다. 그 결과를 Figs. 11, 12에 나타내었다. 

Fig. 11. Comparison of normal force coefficient 

 : Ver0 configuration

Fig. 12. Comparison of pitching moment coefficient  

    : Ver0 configuration
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Fig. 13. Vorticity contour of Ver1 configuration

선정된 해석 기법을 적용하여 Ver1 형상에 대하여 

마하수 0.5, 받음각 3도 조건에서 전산유체역학 해석

을 수행하였다. Fig. 13은 Ver1에 대한 Vorticity를 나

타내었다. 주날개 끝단에서 시작한 와류가 꼬리날개

에 영향을 주는 것을 확인할 수 있다. 

3.3 보정식 및 검증 수행

Ver0 형상에 대한 Mach 0.5, 받음각 0~12도 영역

에서의 풍동시험 결과와 Ver1 형상에 대해 Mach 

0.5, 받음각 3도 조건에서 수행한 전산해석 결과를 

이용하여 날개 간 간섭 성분 보정식을 도출하였다. 

본 논문에서는 동일한 비행 속도 영역에서 꼬리날

개에 영향을 주는 와류의 크기는 주날개-꼬리날개 간 

간격과 받음각에 영향을 받는다고 가정하였다. 이 가

정을 기반으로 날개 간격 및 받음각을 변수로 정의

하였으며, 보정식의 단순화를 위하여 날개 간격과 받

음각에 따른 간섭 성분의 변화는 각각 독립적이라 

가정하였다. 

우선 반경험적 해석도구로 계산된 Ver0 형상의 주

날개-꼬리날개 간섭 성분을 풍동시험 계산 결과를 기

준으로 Fig. 14와 같이 보정하면 다음 식 (6), (7)로 

표현 가능하다. 

  × × (6)

   × × (7)

 : 받음각
   : 받음각에 따른 꼬리날개 수직력

 : 받음각에 따른 내리흐름각

날개 간격을 변경한 Ver1 형상의 반경험적 해석 

도구로 계산한 날개 간 간섭 성분을 전산해석 결과

를 기준으로 Fig. 15와 같이 보정하였다. 본 논문에

서 받음각과 날개 간격에 따른 간섭 성분의 변화는 

각각 독립적이라 가정하였으므로, 받음각과 관련된 

계수는 Ver0 형상의 반경험적 해석도구 보정에서 계

산된 계수로 고정하면 다음 식 (8), (9)로 표현된다. 

  × × (8)

   × × (9)

Fig. 14. Comparison of downwach angle 

 : Ver0 configuration

Fig. 15. Comparison of downwach angle 

: Ver1 configuration

Ver0 형상의 보정식과 Ver1 형상의 보정식의 변수

의 변화를 날개 간격에 따른 변화로 가정하고 그 값

을 날개 간격에 따른 관계식으로 정리하였다. 

최종적으로 도출된 주날개-꼬리날개 간섭 성분 보

정식은 다음과 같다. 

  × × × (10)

   × × × (11)

  max
 × (12)

  max
 × (13)

 : 주날개-꼬리날개 사이 간격

 : ver0 형상의 주날개-꼬리날개 사이 간격

max : ver1 형상의 주날개-꼬리날개 사이 간격
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Fig. 16. Missile configuration of Ver0, Ver1, Ver2  

 and Ver3

식 (10), (11)을 식 (4)와 식 (5)에 대입하여 다음 식 

(14), (15)을 유도하였다. 

  



 (14)




  

 ∙ 
(15)

도출된 보정식을 검증하기 위해 주날개의 위치가 

다른 2가지 추가 형상을 설계하여 반경험적 해석과 

풍동시험을 수행하였다. 신규 형상을 Ver2, Ver3으로 

정의하였으며 Fig. 16에 도시하였다. Ver0의 날개 간 

간격을 1L로 정의하였을 때 Ver1, Ver2, Ver3의 날개 

간 간격은 각각 3.5L, 2.4L, 1.2L로 설계되었다.

3.4 보정 결과 분석 

신규 형상 Ver2와 Ver3의 간섭 성분을 식 (4), (5)

를 이용하여 계산하고, 보정식 (14), (15)에 적용하여 

반경험적 해석 결과를 보정하였다. 그 결과를 풍동시

험 결과와 비교하여 Figs. 17~22에 도시하였다. 

Figure 17과 Fig. 18에 각각 Ver2와 Ver3의 수직력 

계수를 도시하였다. 반경험적 해석도구로 예측한 수

직력은 Ver0 형상에서 관찰된 현상과 동일하게 풍동

시험에서 계측된 수직력보다 크게 나타났다. 보정 전

에는 반경험적 해석 결과와 풍동시험 값의 평균 오

Fig. 17. Comparison of normal force coefficient  

: Ver2 configuration 

Fig. 18. Comparison of normal force coefficient

 : Ver3 configuration 

Configuration Ver2 Configuration Ver3

Without 

Correction 

With 

Correction

Without 

Correction

With 

Correction

Max 
Error

22.7% 
at AoA 2° 

4.6% 
at AoA 1° 

24.2% 
at AoA 2° 

10.2% 
at AoA 1° 

RMS 

Error
12.6% 2.1% 14.1% 3.6%

Table 1. Normal force coefficient error vs correction

차가 Ver2 형상은 12.6%, Ver3 형상은 14.1%로 나타

났으나, 수직력 계수를 보정한 후에는 평균 오차가 

각각 2.1%, 3.6%로 낮아져 보정을 통해 정확도가 향

상된 것을 확인하였다(Table 1).

Figures 19, 20에 피칭모멘트 계수를 도시하였다. 

반경험적 해석으로 예측한 피칭모멘트 계수는 Ver0 

형상에서 관찰된 것과 동일하게 받음각이 증가함에 

따라 선형적으로 감소하여 저받음각에서 불안정한 

특성이 나타나지 않았다. 그러나 보정한 결과 저받음

각 영역에서 받음각이 증가함에 따라 피칭모멘트가 

증가하는 불안정한 특성이 풍동시험과 유사하게 나

타나는 것이 확인되었다. 평균 오차 또한 기존 Ver2 

32.3%, Ver3 31.6%에서 각각 3.4%, 2.6%로 감소되어 

정확도가 향상된 것이 확인되었다(Table 2). 

Figures 21, 22에 압력 중심 위치를 도시하였다. 압

력 중심 위치의 오차가 보정 전 Ver2 16.1%, Ver3 

14.1%에서 각각 2.7%, 1.7%로 감소되어 정확도가 향

상된 것이 확인되었다. 받음각에 따른 압력 중심 위

치 변화 경향 또한 보정을 통해 풍동시험과 동일하게 

저받음각 영역에서 압력중심이 무게중심보다 앞쪽에 

위치하며, 받음각이 증가함에 따라 후방으로 이동하

는 특성이 잘 나타나는 것이 확인되었다(Table 3). 
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Fig. 19. Comparison of pitching moment coefficient  

 : Ver2 configuration 

Fig. 20. Comparison of pitching moment coefficient  

 : Ver3 configuration 

Configuration Ver2 Configuration Ver3

Without 

Correction 

With 

Correction

Without 

Correction

With 

Correction

Max 

Error

62.0% 

at AoA 1° 

6.8% 

at AoA 2° 

56.7% 

at AoA 1° 

6.5% 

at AoA 1° 

RMS 

Error
32.3% 3.4% 31.6% 2.6%

Table 2. Pitching moment coefficient error vs  

 correction

또한 풍동시험의 압력 중심 위치가 받음각 1도에

서 가장 전방에 위치한 것으로 나타났는데 이는 풍

동시험 시 각 받음각에서 정적으로 시험한 것이 아

닌 –12도에서 +12도로 받음각을 일정한 속도로 변

화시켜가며 연속적으로 데이터를 획득하였기 때문에 

나타나는 오차로 판단된다. 

Fig. 21. Comparison of center of pressure 

 : Ver2 configuration 

Fig. 22. Comparison of center of pressure 

 : Ver3 configuration 

Configuration Ver2 Configuration Ver3

Without 

Correction 

With 

Correction

Without 

Correction

With 

Correction

Max 

Error

29.5% 

at AoA 1° 

6.4% 

at AoA 1° 

25.0% 

at AoA 1° 

3.7% 

at AoA 1° 

RMS 

Error
16.1% 2.7% 14.1% 1.7%

Table 3. Center of pressure location error vs  

 correction

Ⅳ. 결  론

꼬리날개 조종 유도무기의 공력 특성을 반경험적 

해석도구인 AP로 예측하고 풍동시험 결과와 비교하

였다. 반경험적 해석도구로 예측한 공력 특성이 풍동
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시험 결과와 차이가 있음을 확인하였으며, 성분 시험 

분석을 통해 날개 간 간섭 성분이 AP 해석도구의 주

된 오차 원인임을 확인하였다.

풍동시험 결과와 전산유체해석 결과를 이용하여 

날개 간 간섭 성분 보정식을 도출하였다. 보정식의 

단순화를 위하여 날개 간 간섭 성분은 날개 간격과 

받음각에 대하여 독립적이라 가정하였다. 도출된 보

정식을 반경험적 해석도구에 적용하여 풍동시험 결

과와 비교하였다. 그 결과, 반경험적 해석도구의 해

석 정확도가 향상되는 것이 확인되었으며, 보정 전 

관찰되지 않았던 저받음각에서의 불안정한 특성이 

보정 후에는 풍동시험과 동일하게 나타나는 것이 확

인되었다. 이를 통해 날개 간 간섭 성분 보정식을 적

용한 반경험적 해석도구의 보정 방법이 타당함을 확

인하였다. 

본 연구에서는 반경험적 해석 도구를 AP로 한정하

고, 고정된 마하수와 동체/날개 형상 조건에서 받음

각과 날개 간격 변화만을 고려한 단순화된 보정식을 

제시하였다. 향후 추가 형상과 다른 마하수 영역에 

대한 연구 및 시험 분석을 수행함으로 일반화된 보

정식을 도출 가능할 것으로 기대된다. 또한 향후 본 

연구에 사용된 반경험적 해석도구 보정 절차를 

Missile DATCOM 등 다른 반경험적 해석도구에 적

용하여 보정 절차를 검증하고 보완할 경우, 유도무기 

설계 초기 단계에 다양한 반경험적 해석도구를 활용 

가능할 것으로 여겨진다. 
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