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요 약

본 논문에서는 돌풍응답경감제어 효과 검증을 한 풍동시험에 사용될 유연날개에 해 공탄성 모델, 조

종면 작동기 모델, 돌풍 모델 등으로 구성되는 서보공탄성 모델링을 수행하 으며, 이에 한 연속돌풍 응

답해석을 수행하여 상용 Solver를 이용한 해석결과와 비교하여 구성된 서보공탄성 모델을 검증하 다. 

한, 유연날개의 돌풍응답을 경감하는 조종면 제어기를 설계하고, 이에 한 수치 시뮬 이션을 수행하여 

돌풍응답 경감효과를 검증하 다

keywords : 서보공탄성모델, Gust Response Alleviation, Wind Tunnel Test

1. 서 론

항공기가 비행  직면하는 돌풍 등의 외란은 기체의 진동을 유발하여 항공기에 부가 인 하 을 가하고, 

탑승객의 승차감을 해하는 등의 부정 인 향을 끼치게 된다. 이러한 돌풍의 향은 구조가 경량화되고, 

유연하고 가로세로비가 큰 날개 구조를 많이 사용하게 됨에 따라 더욱 요하게 부각되고 있다. 이에 따라 

항공분야에서는 에일러론과 같은 조종면이나 지능구조물 등을 이용하여 유연한 항공기 날개의 돌풍 응답을 

능동 으로 제어하려는 연구가 지속되고 있다. 본 연구에서는 돌풍응답경감 풍동시험용 유연날개 모델 설계 

개념을 제시하고, 유연날개 시제품에 한 모달시험을 통해 설계 착수시 설정한 설계목표 달성여부를 검증하

다. 한, 유연날개 서보 공탄성 모델링 방법을 제시하고, 이를 이용한 연속 돌풍응답해석  돌풍응답완화 

수치 시뮬 이션 등을 통해 조종면을 이용한 유연날개 돌풍응답 경감제어방법의 타당성을 입증하 다.

2. 풍동시험용 유연날개

2.1. 형상  구조물 개념

돌풍응답완화　풍동시험용 유연날개 모델의 스팬은 1518mm, 시 는 300mm이며, 설계  제작의 용이성

을 고려하여 스팬 방향의 비틀림각 분포는 고려하지 않았다. 한, 날개 단면형상은 유연날개 내부에 조종면 

구동용 서보모터의 탑재가 용이하도록 두께비(t/c)가 크고 칭형태인 NACA0018을 사용하 다.
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풍동시험용 유연날개 구조물은　I형 단면을 갖는 복합재 보를 통해 원하는 진동특성(기본 진동수 5 Hz 이

하)을 갖도록 설계하고, 립, 스 , 외피 등으로 구성되는 동일한 기본 날개요소 9개(Section 1~9)와　조종면　

구동부　１개(Section 10)를 복합재 보에 부착하여 돌풍응답완화 풍동시험에 필요한 날개 단면 형상과 조종

면 구동을 한 서보모터 탑재공간을 구 하 다．

그림 1 유연날개 형상(Plan View)
 

Mode Description
Frequency (Hz)

Test
FEM
(Update)

Error
(%)

1
st
 Vertical Bending 3.5 3.5 0.1

2
nd
 Vertical Bending 21.9 21.3 -2.7

3rd Vertical Bending 57.0 63.0 10.5

표 1 고유진동모드비교

2.2. 모달 시험

유연날개 구조물 설계 착수시 설정한 설계 목표(1차 수직 굽힘 모드의 고유진동수 5 Hz 미만) 달성 여부

를 검증하기 해 그림 2과 같이 설계/제작된 유연날개 구조물에 한 모달시험을 수행하 다. 모달 시험시 

가속도계는 총 18개를 사용하 으며, 임팩트 해머를 사용하여 시험체에 가진력을 부가하 다. 모달 시험결과 

유연날개 구조물의 1차 수직 굽힘 모드 고유진동수는 약 3.5 Hz로 측정되어 설계 목표를 충족하고 있음을 

확인하여, 유연날개 서보공탄성 모델 구성을 한 유한요소 모델을 업데이트하는데 사용되었다. 표 1은 유연

날개 구조물의 주요 고유진동모드별 모달 시험결과와 유한요소 모델에서 계산된 해석 결과를 비교하여 나타

낸 것이다. Table 1에서 업데이트된 유한요소 모델의 고유진동 해석결과가 돌풍응답 해석의 주요 심 역

인 주  역에서 모달 시험결과와 잘 일치하고 있음을 알 수 있다.

 

그림 2 유연날개 시험 Set-up
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그림 3 서보공탄성 모델

  

3. 서보 공탄성 모델링

풍동시험용 유연날개에 한 돌풍응답완화 해석을 한서보 공탄성 모델은 그림 3 에 나타낸 것처럼 공탄

성 모델, 조종면 작동기 모델, 돌풍 모델 등으로 구성되며, 유연날개의 날개 끝단과 지지부에서 측정된 가속

도와 변형률 신호를 이용하여 출력 피드백 제어를 하게 된다. 

3.1. 공탄성, 조종면작동기, 돌풍 모델링

항공기 비행  작용하는 돌풍을 고려한 공탄성 지배방정식은 다음과 같이 표 할 수 있다.

V
w

QQQKCM g
Gccssss ][}]{[}]{[}{][}{][}{][ ++=++ δξξξξ &&&

                  (1) 
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][],[],[ sss KCM  : 일반화된 질량, 감쇠  강성 행렬, ][],[],[ Gcs QQQ  : 각각 구조물 진동모드, 조종면 

단  회 변   돌풍과 련된 일반화된 비정상 공기력 행렬, Vwgc ,},{},{ δξ : 각각 일반화된 좌표, 조

종면 제어 입력신호, 돌풍 속도  항공기의 비행속도

최소 상태 근사법(Karpel, 1990)을 사용하여 일반화된 공기력 행렬을 근사화하면 식(1)과 같은 공탄성 지

배방정식을 다음과 같은 state space 형태로 표 할 수 있다.

}]{[}]{[}]{[}{ GGsssss wBuBxAx ++=&                                                      (2) 

,},,{}{ T
as xx ξξ &=  },,{}{ δδδ &&&=su , },{}{ ggG www &= , ax : 근사화 과정에서 발생한 공기력 상태

조종면 작동기 모델은 다음 식으로 나타낼수 있으며, 

ccccc BxAx δ][}]{[}{ +=& , 
T

cx },,{}{ δδδ &&&=                                                     (3) 

 Dryden 돌풍 모델은 백색 잡음(white noise)과 돌풍 속도간의 달함수 형태로 표 할 수 있다. 이는 다

시 식(4)와 같이 state space 형태로 표 할 수 있다.

}]{[}{,][}]{[}{ ggggggg xCywBxAx =+=&
                                                 (4)

T
ggg wwy },{}{ &= w 는 백색 잡음 

3.2. 서보 공탄성 모델

앞에서 유도한 공탄성 모델, 조종면작동기 모델, 돌풍 모델을 이용하여 서보 공탄성 모델을 구성하기 해 

augmented state 벡터 }{x 를 다음과 같이 정의하 다.

T
gcs

T
gca xxxxxxx }{},,,,{}{ MM& == ξξ                                                      (5)

식(5)에서 gcs xxx ,, 는 각각 구조물 진동모드, 조종면 제어입력  돌풍과 련된 상태변수이다. 식(2), 

(3), (4), (5)와 
T

ggGg wwwy },{}{}{ &== , 
T

cs xu },,{}{}{ δδδ &&&== 의 계를 이용하면, 식(6)과 같이 

state space 형태로 표 된 서보 공탄성 지배방정식을 유도할 수 있다.

}]{[}{,}{}{}]{[}{ xCywDBxAx c =++= δ&                                    (6) 

}{y : 가속도, 변형률 등과 같은 돌풍응답 출력값

4. 해석 결과  분석

제시된 서보 공탄성 모델링 방법을 검증하기 해 유연날개 모델에 한 해석을 수행하 다. 서보 공탄성 

모델 구성을 해 필요한 고유 진동모드와 일반화된 공기력 행렬은 상용Solver를 사용하여 계산하 다. 돌풍

응답의 경우 10Hz 이하의 주 수 역에 존재하는 고유 진동모드가 해석결과에 주요 향을 끼치므로, 유

연날개의 1차 수직굽힘 모드만을 고려하여 서보 공탄성 모델을 구성하 다. 일반화된 공기력 행렬 계산은 마

하수 0.0에서 21개의 무차원 진동수 조건(k=0.001~1.5)에서 수행하 으며, 계산된 일반화된 공기력 행렬은 최
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소 상태 근사법을 통해 5개의 공기력 상태변수를 사용하여 라 라스 역에서 근사화하 다.

  

Response 상용
SOLVER

ASE 
Model

Error 
(%)

Displacement 10.1 10.1 0.1

Strain ( xε ) 4.07e-6 4.06e-6 -0.2

Strain ( yε ) 3.04e-5 3.03e-5 -0.3

Strain ( xyγ ) 7.79e-6 7.77e-6 -0.3

표 2 랜덤돌풍하의 RMS 응답
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그림 4 과도응답
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그림 5 PSD응답

표 2는 상용Solver와 본 연구에서 제시된 방법을 통해 계산한 변 , 변형률 등의 연속돌풍 응답 특성들의 

RMS값을 비교한 것이다. 여기서, 변 는 날개 끝단에서의 수직방향 성분이고, 변형률은 날개 뿌리부에서의 

값을 나타낸 것인데, 표 2에서 두가지 방법이 1% 이내의 오차를 보여주고 있음을 알 수 있다.

풍동시험용 유연날개에 해 구성된 서보 공탄성 closed loop 시스템의 돌풍응답 특성을 open loop 시스템

의 경우와 비교/분석함으로써 용하려는 돌풍응답완화 제어기법의 타당성을 검증하 다. 그림 4는 랜덤 돌

풍 입력에 한 가속도와 변형률의 과도 응답을 나타낸 것이고, 그림 5는 돌풍응답 PSD를 나타낸 것이다. 

돌풍응답완화 시스템을 작동시킨 경우 주 수 역에서 랜덤 돌풍 입력에 한 응답이 하게 감소됨을 

알 수 있다.    

5. 결 론

본 연구에서는 유연날개의 서보 공탄성 모델링 방법을 제시하고, 이를 통한 연속 돌풍응답 해석결과를 상

용Solver로 계산한 결과와 비교/분석하여 제시한 방법의 타당성을 검증하 다. 마지막으로 조종면을 이용한 

돌풍응답완화용 출력 피드백 최 제어기를 설계하고, 이에 한 수치 시뮬 이션을 제 모델에 해 수행하

여 돌풍응답완화 효과를 확인하 다. 
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