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1. 서 론 

 
현대 전투기는 다양한 전투 목적에 맞춰 여러 조합의 

외부 장착물(폭탄, 미사일, 보조연료탱크 등)을 탑재하

여 임무를 수행해야 한다(그림 1). 또한, 기존 항공기에 
새로 개발된 외부 장착물을 탑재해야 하는 경우도 발생

하게 된다.  
이런 날개/외부 장착물 조합에서 때때로 예기치 않은 

구조적 불안정성이 발생할 수 있다. 이는 비행 안정성

을 저하시켜 결과적으로 비행 성능 감소의 주된 원인이 
될 수 있으며, 전투기의 전투 능력을 크게 저하시키게 
된다. 

따라서 항공기 날개와 외부 장착물간의 상호 영향에 
대한 평가가 필요하며 비행 적합성 평가도 이루어져야 
한다[1,2]. 특히, 전투기의 기동시 동적 안정성에 가장 
중요한 부분을 차지하는 플러터 안정성에 대한 연구가 
이루어져야 한다.  

본 논문에서는 외부 장착물이 부착된 항공기 날개에 
대하여 플러터 안정성 해석을 수행하였으며 외부 장착

물이 존재하지 않는 단순 날개의 경우와 고정식 및 비

연계 파일런이 부착된 날개에 대하여 플러터 안정성 평

가를 수행, 비교하였다. 또한 비연계 파일런의 강성 변

화에 대한 플러터 안정성 평가도 수행하였다. 이런 해

석을 통하여 실험적으로 일일이 평가하기 힘든 공력탄

성학적 불안정성을 미리 파악하여 날개/외부 장착물간 
사이의 부적절한 조합을 미연에 방지할 수 있으리라 생

각된다. 
 

2. 공탄성 해석 기법 
 
공탄성 해석을 수행하기 위해서는 비정상 공기력과 

날개 구조의 모델링, 그리고 주파수 영역 및 시간 영역

에서의 해석 방법이 필요하다. 

 

 
그림 1. 다양한 외부 장착물. 

 
본 논문에서는 DHM (Doublet Hybrid Method) [3]을 이

용하여 공기력을 구하였으며, 구조 모델링은 
MSC/NASTRAN 을 사용하여 수립하였다. 주파수 영역 
해석은 V-g 방법을 사용하여 수행하였으며 플러터 속도

와 플러터 주파수를 구하였다. 시간 영역에서의 날개의 
응답을 계산하기 위해서는 상태공간에서의 공탄성 방정

식을 시간 적분해야 하고, 이를 위해서는 여러 환산 진

동수에서 계산된 공기력 상관계수를 상태공간에서의 함

수로 근사화 하는 것이 필요하다. 본 연구에서는 Karpel
의 최소상태변수 근사법[4]을 사용하였다.  

구조 선형성을 가정한 탄성체의 운동방정식은 다음과 
같이 나타낼 수 있다. 

 
[ ]{ } [ ]{ } [ ]{ } { }( , , )M u C u K u F t u u+ + =  (1) 

 
여기서, [ ]M 은 질량행렬, [ ]C 는 감쇠행렬, [ ]K 는 강

성행렬, { }u 는 변위벡터, { }( , , )F t u u 는 외력벡터이다. 

변위 벡터 { }u 를 운동방정식의 고유 모드 벡터 { }iφ 로 

이루어진 행렬 [ ]Φ 와 일반화된 좌표계 { }u 의 선형조합

으로 표현할 수 있다고 가정하면 다음과 같은 선형변환

을 정의할 수 있다. 
 

다양한 날개/외부 장착물 조합에 따른 플러터 특성 평가 
Evaluation of Flutter Characteristics for Various Wing/store Configurations 
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 { } [ ]{ }u u= Φ    (2) 

 
식 (1)을 식 (2)에 대입하고, [ ]TΦ 를 곱하면 일반화된 

좌표계에서의 공탄성 방정식을 다음과 같이 나타낼 수 
있다. 

 
[ ]{ } [ ]{ } [ ]{ } { }GM u GC u GK u F+ + =  (3) 

 
여기서, [ ]GM 은 일반화된 질량행렬, [ ]GC 는 일반화

된 감쇠행렬, [ ]GK 는 일반화된 강성행렬, 그리고 { }F

는 일반화된 공기력 벡터이다. 일반화된 공기력 벡터의 
i 번째 항은 다음과 같이 나타낼 수 있다. 

 
1( ) ( , , ) ( , )
2i iF t U p x y t x y dxdyρ φ∞= ∆∫∫  (4) 

 
여기서, p∆ 는 날개의 아랫면과 윗면의 압력차이며, 

iφ 는 i 번째 모드 벡터이다. 해석하고자 하는 날개의 운

동을 조화운동( { } { }( ) i tu t u e ω= )이라고 가정하면, 식 (3)

으로부터 다음과 같은 주파수 영역의 공탄성 방정식을 
얻을 수 있다. 

 

 [ ]{ } [ ]{ } [ ]{ }
{ }

2

( )

GM u i GC u GK u

q Q k u

ω ω− + +

⎡ ⎤= ⎣ ⎦

 (5) 

 
여기서, q 는 동압을 나타내며, ( )Q k⎡ ⎤⎣ ⎦

는 주파수 영역

에서의 일반화된 공기력 상관 계수 행렬로 정의된다. 
앞서 언급하였듯이 본 논문에서는 DHM 을 이용하여 공

기력 상관 계수 행렬을 구하였으며, 주파수 영역 해석

을 수행하였다. 또한 시간 영역에서의 날개의 응답을 
계산하기 위해서 식 (6)으로 표현되는 Karpel 의 최소상

태변수 근사법을 사용하였다.  
 

2 1
1 2 3Q( ) P P P D( I R) Es s s s s−= + + + −  (6) 

 
여기서, ( / )s b U s jk∞= = 이며 k 는 환산진동수이다. 

공기력 근사화에 의해 추가되는 상태변수 ax 를 포함하여 

일련의 계산을 거쳐 최종상태방정식을 구성하면 식 (7)
을 얻을 수 있다. 본 연구에서는 10 개의 모드좌표와 공

기력의 근사화로부터 발생한 12 개의 상태변수를 사용

하였다. 

[ ] [ ] [ ]
[ ] [ ]

{ }
{ }
{ }

1 1 1

1

0 0

0

0
0

a a

M C M K M Dx x
x I x
x xE R

M f

− − −

−

⎡ ⎤⎡ ⎤⎡ ⎤ ⎡ ⎤ ⎡ ⎤ ⎡ ⎤ ⎡ ⎤− − −⎧ ⎫ ⎧ ⎫⎣ ⎦ ⎣ ⎦ ⎣ ⎦ ⎣ ⎦ ⎣ ⎦⎣ ⎦⎢ ⎥⎪ ⎪ ⎪ ⎪⎢ ⎥=⎨ ⎬ ⎨ ⎬
⎢ ⎥⎪ ⎪ ⎪ ⎪⎡ ⎤⎩ ⎭ ⎩ ⎭⎢ ⎥⎣ ⎦⎣ ⎦
⎡ ⎤⎡ ⎤− ⎣ ⎦⎢ ⎥
⎢ ⎥+
⎢ ⎥
⎢ ⎥⎣ ⎦

 (7) 

3. 공탄성 해석 모델 
 
날개에 외부 장착물이 부착된 해석 모델로서 그림 2

에 나타낸 사각 평판 날개와 원통 외부 장착물 모델을 
선정하여 외부 장착물에 의한 날개의 공력탄성학적 특

성이 어떻게 변하는지 살펴보았다. 구조물의 치수는 날

개가 600×300×5mm3 이며 원통 외부 장착물의 단면반

경이 25mm, 길이가 500mm, 날개와 외부 장착물 사이 
거리가 50mm 로 설정하였다. 구조물의 물성치는 표 1
에 나타내었다. 

 

 
그림 2. 사각 평판 날개 및 원통형 외부 장착물 모델. 

 
표 1. 날개 및 외부 장착물의 물성치 

 탄성계수 밀도 푸아송비 

평판 날개 72GPa 2700kg/m3 0.33 

원통 외부 장착물 72GPa 1700kg/m3 0.33 

 
선정한 날개/외부 장착물 모델을 기본 모델로 하여 

외부 장착물의 부착위치와 외부 장착물의 무게중심의 
위치, 파일런 부착 위치 등에 대한 플러터 특성을 살펴

보았다. 본 논문에서 수행한 공탄성 해석 결과는 모두 
마하수 0.7 에서 해수면 조건을 적용하여 해석한 결과이

다. 공기력 계산시 외부 장착물의 공기력은 무시하였다. 
날개 구조 모델은 MSC/PATRAN 으로 설계한 다음, 

MSC/NASTRAN 으로 모드 해석을 수행하였다. 구조해석

시 6×3 4 절점 쉘 요소로 나누어 해석을 수행하였으며, 
외부 장착물을 장착하는 파일런 중 앞단은 강체로 고정

하고 뒷단은 해석 목적에 따라 스프링(비연계 파일런) 
또는 강체(고정식 파일런)로 설정하여 해석을 수행하였

다. 뒷단 파일런에 스프링을 적용하는 경우에는 스프링 
요소를 선형 스프링으로 가정하고 평판 날개에 수직한 
방향에 대한 강성값만 가진다고 가정하였다. 

 
4. 해석 결과 

 
우선 외부 장착물의 무게 중심의 위치와 부착 위치에 

대한 플러터 특성을 비교하여 보았다. 이 때 파일런은 
인접한 두 노드로 구성이 되며, 외부 장착물 무게 중심

이 앞단에 있는 경우부터 중간, 끝단에 있는 경우에 대

해 해석을 수행하였다. 
외부 장착물의 무게 중심이 앞/뒤 두 파일런의 중간
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위치 보다 앞쪽에 있는 경우, 중간에 일치하는 경우, 뒤

쪽에 있는 경우에 대해 플러터 동압비를 비교하여 그림 
3 에 나타내었다. 이 해석 결과는 뒤쪽 파일런이 강체로 
연결된 경우이다. 플러터 동압비는 외부 장착물을 단 
날개 모델의 플러터 동압을 날개만 있는 모델의 플러터 
동압으로 나눈 값이다. 즉, 플러터 동압을 비교함으로써 
순수 날개만 있는 경우에 비해 외부 장착물을 부착한 
경우에 동압이 어떻게 변하는지 한눈에 살펴볼 수 있으

며 만약 이 값이 1 보다 작은 경우에는 외부 장착물에 
의한 영향으로 플러터 특성이 나빠진다는 것을 의미한

다. 
 

 
그림 3. 외부 장착물의 무게중심에 따른 플러터 동압 비교. 

 
그림 3 에서 알 수 있듯이 외부 장착물의 무게 중심

이 앞쪽에 있을수록 공력탄성학적 특성이 좋아짐을 알 
수 있고 반대로 외부 장착물의 무게 중심이 뒤쪽에 있

으면 공력탄성학적으로 불안정해짐을 알 수 있다. 이는 
기존 전투기 개발 사례 중 F-15 의 수평 꼬리 날개에 플

러터 안정성 향상을 위해 날개 끝단 앞전부에 추가 질

량을 부가한 연구사례[1]와 비교하여 볼 때 의미 있는 
결과로 여겨진다. 

다음으로 외부 장착물의 무게에 대한 영향을 살펴보

았다. 앞서 언급한 기본 모델의 외부 장착물 무게와 날

개무게의 비 Ms/Mw=0.69 이며, 날개 무게를 고정한 상

태에서 외부 장착물의 무게를 변화시켜 가면서 플러터 
해석을 수행하여 그림 4 에 나타내었다. 그림 4 에서 외

부 장착물의 무게가 무거울수록 플러터 특성이 조금씩 
향상됨을 알 수 있다. 

이 외에도 기본 모델에서 파일런의 길이에 대한 플러

터 특성을 살펴보고 그림 5 에 나타내었다. 날개와 외부 
장착물 모델이 동일한 가운데 날개로부터 외부 장착물

이 멀리 장착이 되면 플러터 특성이 나빠짐을 알 수 있

었다.  
해석한 결과를 요약하면, 외부 장착물이 날개 아래쪽

에 강체로 연결된 경우 외부 장착물의 무게 중심이 앞

쪽에 있을수록, 외부 장착물의 무게가 좀더 무거울수록, 
외부 장착물과 날개 사이의 길이가 짧을수록 플러터 특

성이 좋아짐을 알 수 있었다. 

 

그림 4. 외부 장착물의 무게에 따른 플러터 동압 비교. (무게중

심: 중간) 
 

 
그림 5. 날개와 외부 장착물간의 거리에 따른 플러터 동압 비

교. (무게 중심: 중간) 
 

5. 실제 항공기 모델에 적용 
 
앞선 해석 결과를 토대로 좀더 세분화된 해석을 위하

여 F-5 날개에 GBU-8/B 외부 장착물이 부착된 1/7.39 축

소 모델을 사용하여 해석을 수행하였다. 날개 모델의 
치수는 그림 6 에 나타내었으며 외부 장착물의 단면반

경은 31.1mm, 길이는 491.2mm 이다. 날개와 외부 장착

물의 물성치는 표 1 에 나타낸 값과 동일하며 구조 해

석시 15×8 4 절점 쉘 요소로 나누어 해석을 수행하였다. 
앞선 사각 평판 날개의 해석 결과와 유사하게 외부 장

착물의 무게중심이 앞전에 있을수록 플러터 특성이 좋

아짐을 확인할 수 있었다(그림 7).  
그림 8 에는 외부 장착물이 날개의 61.25% 위치에 장

착된 모델에 대해 뒤쪽 파일런의 강성값에 대한 플러터 
경계 변화를 살펴보았다. 파일런의 강성에 의해 플러터 
속도가 변화한다는 사실을 알 수 있으며 파일런 강성에 
의한 영향도 날개/외부 장착물 구성에서 중요하다는 사

실을 알 수 있다.  
뒤쪽 파일런 강성이 1000N/mm 인 경우에 대해 시간 

영역에 대해 해석을 수행하여 그림 9 에 나타내었다. 플

러터 속도보다 낮은 속도 영역에서는 진동이 발생하다 
감소하는 것을 알 수 있으며 플러터 속도보다 높은 속

도 영역에서는 진동이 점점 커짐을 알 수 있다. 
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그림 6. F-5 날개의 1/7.39 축소 모델. 

 

 
그림 7. 외부 장착물의 무게중심에 따른 플러터 동압 비교. 
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그림 8. 파일런 강성 변화에 따른 플러터 속도 비교. 

     

 

 
그림 9. 파일런의 시간 응답. (a: 플러터 속도의 1.01 배 속도, b: 

플러터 속도의 0.99 배 속도) 
 

6. 결론 
 
본 논문에서는 날개/외부 장착물 조합에 따른 전투기 

날개의 진동 특성을 살펴보고 전투기의 공력탄성학적 
안정성 확보를 위한 외부장착물의 조건에 대해 검토하

였다. 그 결과, 외부장착물의 무게중심이 앞단에 있을수

록, 부착 위치가 날개 앞부분에 있을수록, 날개와 외부 
장착물 사이 거리가 좁을수록 항공기 구조물이 공력탄

성학적으로 안정된다는 사실을 알 수 있었다. 또한, 파

일런 강성 변화에 따라 플러터 속도가 변화할 수 있음

을 알 수 있었다. 이 연구 결과는 적절한 날개/외부 장

착물 조합을 구성하는 데 사용할 수 있으며, 향후 새로 
개발될 무기체계와 기존의 항공기 날개와의 비행 안정

성 평가에도 적용될 수 있을 것으로 판단된다. 
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