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형항공기 동  실속 특성 해석

DYNAMIC STALL ANALYSYS OF A MID-SIZED AIRCRAFT

Yung-Gyo Lee,*1 Cheolwan Kim1 and Seok-Min Ahn1

Aerodynamic analysis was done for a fuselage and wing configuration of a mid-sized aircraft using 
3-dimensional Navier-Stokes solver. Various turbulent models including a transitional SST were implemented to 
observe a dynamic stall as well as cruise characteristics. Also, different mesh moving methods were evaluated. Flow 
hysteresis which causes dynamic stall was investigated through flow field investigations.
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1. 서  론

항공기의 받음각이 작은 경우 성 경계층은 날개 표면 근

처에서 박리 버블에 국한되어 공력 특성에 큰 변화를 야기하

지 않으며, 받음각에 한 양력계수는 선형 이다. 받음각이 

커지게 되면 뒷 에서 발생하는 유동박리와 더불어 앞  형

상에 따라 와류가 발생하여 후류와 간섭을 일으키게 되어 양

력계수는 비선형 인 거동을 보이게 된다. 더욱 큰 받음각에

서는 비정상 난류와 실속후 특성이 자리잡게 되는데 이러한 

과정이 정  실속에 해당한다. 

특정 주 수로 피치 진동하는 항공기는 비정상 효과에 의

하여 공력 특성이 근본 으로 바 게 된다. 유동 박리 지연과 

reattachment에 의한 이력(hysteresis)루 는 피치 운동을 하

는 항공기 주 의 비정상 유동의 표  상이다. 특히, 받

음각이 매우 큰 진동은 이력 루 가 커지게 되어 동  실속

을 유발하는데, Fig. 1에서 보이듯이 양력의 격한 손실과 

더불어 동안정성의 하를 가져올 수 있는데, 돌풍 등의 상황

에서 pilot induced oscillation, 조종성 상실을 통한 사고로 이

어질 수 있으므로 항공안 에 요한 이슈가 되어 왔다. 이러

한 공력 특성 변화의 정도는 각속도, 운동의 진폭, 운동의 궤

  유동 속도 등의 함수로 결정되는 복잡한 공력 모델을 

필요로 하므로, 재까지 항공기 설계 과정에서는 에서 언

한 비정상 공력 특성에 한 향이 충분히 고려되지 않고 

있다. 비정상 공력 모델이 구축되면 실제 비행 거동에 더욱 

가까운 조종사 양성용 시뮬 이터 개발이나 항공기 사고 원

인 조사에도 활용될 수 있을 것으로 상된다.    

본 연구에서는 최근 세계 으로 개발에 한 심이 높아

지고 있는 100인승 의 형 항공기에 하여 성 유동장 

산 해석을 수행하여 정  동  공력 특성을 살펴보고, 유동

장 가시화를 통하여 동  실속 상을 살펴보았다. 아울러 복

잡한 비정상 유동에 한 동  격자나 난류 모델의 향도 

함께 살펴보았다.

2. 산해석 방법

gsmbit을 사용하여 동  격자계를 구성하 다. 성 해석을 

하여 경계층에 20층을 삽입하 으며, 벽면에서의 Y+는 10
이하를 유지하 다. 총 격자수는 2백만 셀이며, Fig. 2에서 보
여 지듯이 피치 진동을 하여 물체 주 에 실린더 형태의 

sliding 격자계를 구성하 다. Fig. 3의 sliding 격자계는 
remeshing 격자계에 비하여 계산량이 작지만, 고정  회 하

는 격자계의 경계에서 물리량의 불연속이 발생할 수 있다. 따
라서 본 연구에서는 Fig. 2에 나타난 모든 격자계를 피치 진
동시키는 방법도 함께 용하여 sliding 격자계의 용성을 검
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Fig. 9 Moving domain and sliding mesh effects

Fig. 8 Pitching moment characteristicsFig. 5 Pressure distribution (15deg., pitch up)

Fig. 6 Pressure distribution (15deg., pitch down)

Fig. 7  Lift characteristics

(-)이고 핑이 존재한다. 
 계산 역 격자를 피치 진동하는 것과 비행체 주  격

자만을 sliding하는 경우 공력계수는 거의 유사하나, sliding 
mesh의 유동박리가 약간 작게 계산되었다 (Fig. 9).

4. 결  론

항공안 에 요한 향을 미치는 동  실속을 피치 진동

하는 항공기에 하여 해석하 으며, 아울러 동  격자계와 

난류모델의 향을 살펴보았다. 실험을 통한 해석결과의 검증
후에는 비정상 공력 모델 구축 방안 연구를 수행할 정이다.
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