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ABSTRACT

In this study, a robust aerospace system design process for the aerospace system is

developed by considering the uncertainties of user requirements, manufacturing errors,

and operational environment variation. User requirements are analyzed and quantified by

decision making models and system engineering methods to select alternative concepts

which satisfies the various requirements. Robust design and optimization method is

applied to derive the robust solution of the selected system. First, a variance of objective

function is calculated, and a mean value and a variance of target value are determined

by the deterministic design optimization results of the system. A robust optimum design

formulation is then needed to derive the robust solution that minimizes the variance of

the response and moves the mean values to the target value. It is applied to Very Light

Jet (VLJ) aircraft to which much attention is paid recently in civil aerospace market.

초 록

본 연구에서는 기존 설계요구도 정립과정에서 고려할 수 없었던 설계자의 주관적인 판

단의 배제 및 사용자 요구도의 변화, 시스템의 생산 및 운용환경에서 발생하는 오차 등을

개념 설계과정에서 고려하는 설계 프로세스를 개발하였다. 사용자 요구도를 의사결정 모

델 및 시스템 엔지니어링 기법을 사용하여 구체화하여 대안형상들을 도출하고 그 가운데

에서 우수한 대안형상을 선정한다. 선정된 대안형상들에 대해 최적설계 기법을 적용한 개

념설계 결과를 도출하고 여기에 강건최적설계 기법을 적용하여 사용자의 요구를 만족하

면서 오차에 영향을 적게 받는 결과를 도출하도록 하였다. 본 논문에서는 최근 각광받고

있는 Very Light Jet 항공기에 대하여 개발된 프로세스를 적용해 보았다.

Key Words : Robust Design and Optimization(강건 최적설계), Very Light Jet aircraft(소형

제트기), Monte Carlo Simulation(몬테카를로 시뮬레이션), Affinity Diagram
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Ⅰ. 서 론

항공기 설계 및 개발의 총 순기에 있어서 가

장 큰 영향을 미치는 것이 바로 개념연구 및 개

념설계 단계이다. 이 단계에서 결정되는 주요 사

항에 따라 이후의 설계가 진행되며 이에 따라 소
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요 비용 및 개발 기간, 최종 결과물의 성능 등이

좌우된다[1]. 하지만 개념 연구 및 개념설계 단계

는 그 중요도에 비해 소요되는 비용 및 노력이

상대적으로 적은 것이 현실이다. 또한 개념연구

과정은 설계자의 주관적인 판단에 의한 영향이

크고 결정된 형상이 설계 요구도를 만족하는 최

적의 형상개념(configuration concept)이라고 할

수는 없으며 이로 인한 반복계산으로 많은 시간

과 비용을 소모하게 된다. 이와 같은 기존 설계

과정에서의 반복 계산 및 소요시간을 줄이기 위

해 개념정립 단계에서 의사결정 도구나 통계적인

방법 및 품질경영 기법 등과 같은 의사결정 모델

을 사용하여 설계자의 주관적인 판단을 최대한

배제하고 보다 객관적이고 효율적인 설계를 할

수 있는 새로운 개념정립 및 평가 프로세스의 도

입이 필요하다. 이러한 프로세스를 위하여 사용

될 수 있는 많은 방법론들은 이미 산업공학 등의

분야에서 제시되었지만 항공우주 분야의 개념설

계 과정에서 구체적인 적용 및 활용의 성과는 아

직 미비하다. 미국의 조지아 공대의 항공우주 시

스템 설계 연구실에서도 이와 같은 연구를 수년

전부터 수행하여 많은 결과를 내었다[2, 3, 4]. 하

지만 프로세스의 진행에 있어 각 의사결정 모델

의 이해와 적용에 있어서 미흡한 점이 있어 개념

그림 1. 전체 프로세스

의 비약 등으로 인해 초기 설정한 사용자의 요구

를 제대로 만족하고 있는지 파악하기 어려우며

feedback도 되지 않았다. 이러한 문제를 고려하

여 산업공학 전문가와 더불어 각 기법의 사용에

있어 미흡한 점을 보완하고 초기 사용자의 요구

사항이 설계 결과에 영향을 미치고 또한

feedback 될 수 있는 프로세스를 개발하였다. 이

와 더불어 설계변수의 변화나 사용자 요구 변화

등과 같은 불확실한 인자에 대처할 수 있도록 설

계결과에 강건성을 부여할 수 있는 강건 최적설

계 기법을 도입하여 보다 높은 설계 가능성을 지

니는 결과를 도출해 낼 수 있도록 하였다.

본 논문에서는 사용자 요구사항에 대한 객관

적이고 합리적인 대안형상을 도출하고 이에 대한

강건성을 증가시키는 항공우주 시스템 설계 최적

화 프로세스에 대해 연구하였다.

II. 항공우주 시스템 설계 프로세스

2.1 설계 시스템개요

전체 프로세스는 그림 1과 같이 크게 ‘사용자

요구도 분석 및 설계 척도 도출’, ‘대안생성 및

선정’, ‘설계 가능영역 검색’ 과 ‘강건설계’의 4과
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정으로 구성된다. 사용자 요구사항을 기준으로

형상선정 프로세스가 진행되며 각 단계를 거치면

서 설계요구도와 대안형상이 더욱 구체화되도록

하여 사용자의 요구를 만족할 수 있는 대안형상

을 도출하도록 하였다. 또한 여기에 강건 최적설

계 기법을 적용하여 불확정 요인에 의한 오차를

줄일 수 있는 설계 결과를 얻을 수 있도록 하였

다.

2.2 사용자 요구도 분석 및 설계척도 도출

(Requirements Analysis and Design

Criteria Module)

정량화되지 않은 모호한 개념으로 주어지는 사

용자요구를 바탕으로 공학적인 설계인자들을 도

출한다. 설계 요구도로부터 임무 요구도를 도출

하고 유사한 기종에 대한 bench marking을 수행

하여 시스템 형상의 개념을 결정한다. 이를 기반

으로 의사결정모델을 이용하여 사용자 요구사항

에 따른 공학적인 고려사항들을 분석하고 각각에

대한 세부항목 도출 및 각각의 연관관계를 분석

하게 된다. 또한 설계인자들의 연관관계 및 중요

도 분석을 통해 주요 설계 척도를 도출한다. 그

림 2는 이러한 일련의 과정을 간략히 보여주고

있다.

가) 설계 요구도 작성

사용자 요구도와 임무 요구도를 분석하여 설

계에 있어 필요한 항속거리, 탑재하중, 이착륙거

그림 2. 사용자 요구도 분석 및 설계척도 도출

과정

리, 기동성 및 최대속도, 순항속도, 이착륙속도,

실속속도, 구조설계 한계 등이 포함된다[1].

나) 임무형상 작성

임무 요구도 분석을 통하여 얻은 결과를 이용

하여 설계 대상 항공기의 임무 형상을 작성한다.

임무 형상의 각 단계에서 중요한 설계인자를 확

인하고 이에 대해 유사기종의 분석을 수행하도록

한다[1].

다) Bench Marking

유사한 임무 요구도와 임무형상을 갖는 항공

기의 성능 및 형상, 사양 등을 비교하여 설계요

구도 검증 및 항공기의 형상 개념을 설정할 수

있도록 한다.

라) Affinity diagram

사용자 요구도 분석을 통해 이를 만족시킬 수

있는 설계 인자를 brain storming을 통해 사용자

입장에서 나열한다. 이때 사용자는 시스템의 직

접적인 사용자가 되는 소비자와 그 시스템을 생

산하는 생산자 그리고 시스템을 운영하는 운영자

및 사회적인 고려 등이 있을 수 있다[2]. 각 분류

별로 시스템에 요구하는 항목을 정리하여

grouping하며 이를 voice of customer라 한다.

Voice of customer의 항목을 만족시키기 위해

설계 시 공학적으로 고려해야 할 부분들을 각 분

야별로 분류한 것을 voice of engineer라 한다.

이러한 분류를 통하여 설계 시 고려해야 할 사항

의 개념을 보다 효과적으로 정리할 수 있다.

마) Nested column diagram

Affinity diagram의 분류를 nested column

diagram을 통해 각 voice of customer 항목에 따

라 분야별로 배치하며 이를 위해 필요한 공학적

요구인 voice of engineer를 배치한다. 이때 각

변수들 간의 계층 및 연관관계를 파악할 수 있도

록 설계변수의 세분화 및 계층화를 통해 배치한

다. 이와 같이 설계 변수들 간의 관계를 파악함

으로써 이후 QFD의 작성 및 설계단계에서 기준

으로써 참고할 수 있다[5, 6].

바) Quality function deployment

Nested column diagram에서 작성한 설계인자

의 관계를 이용하여 QFD를 작성한다. QFD는 개

발하려는 제품의 개념을 정립하며 설계, 부품계

획, 공정계획, 생산계획 등 모든 단계를 통해서

소비자의 만족도를 극대화시키는 것에 그 목적이

있다. QFD는 제품의 목적인 'What'을 달성하기

위한 방법인 'How'를 각 단계별로 평가할 수 있

는 수단을 제공하게 된다. 이를 이용하여 본 연

구에서는 설계변수 상호 간 연관관계의 분석 및
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구체화를 하게 된다. 또한 각 설계인자 별 가중

치를 통해 사용자 요구 및 시스템 형상 결정에

많은 영향을 끼치는 주요항목을 선정하게 된다.

사용자 요구사항 및 설계변수 별 가중치와 설

계변수 사이의 연관관계 점수를 곱하고 QFD의

'Hows' 항목들 별 점수 합산을 통하여 가장 높은

점수를 갖는 설계요소를 선택함으로써 설계변수

간의 연관관계 분석 및 구체화를 이룰 수 있다.

또한 다른 설계인자에 많은 영향을 끼치는 주요

항목의 선정기준을 제공하여 대안형상을 정립하

는데 있어서 평가의 기준으로 사용할 수 있다[7].

2.3 형상개념 생성 및 대안 선정

(Concept Generation and Selection Module)

두 번째 단계에서는 그림 3과 같이 주요 설계

척도로부터 시스템의 각 파트의 대안을 도출하고

이를 조합하여 대안형상들을 작성한다. 선정한 기

본 형상과 대안형상들을 비교하여 높은 점수를 받

은 형상들을 선정하여 이후 단계에 적용하게 된다.

가) Morphological Matrix

QFD에서 세분화를 통해 얻어진 형상인자들에

대해 각각의 대안형상과 이를 조합한 항공우주

시스템의 대안형상을 작성한다. Technology

Readiness Level (TRL)을 통한 기술 성숙도를 기

반으로 하여 시스템 개발 시 적용 불가능한 기술

과 현실적으로 불가능한 조합을 배제하여 시스템

대안형상 작성함으로써 대안형상의 조합을 줄일

수 있다. TRL의 분류는 표1과 같다[6].

나) Pugh‘s concept selection matrix

Pugh's concept selection matrix에서는 기본형

상에 대해 각 대안형상들과 주요 성능 인자들의

그림 3. 형상개념 생성 및 대안 선정과정

표 1. Technology Readiness Level[8]

TRL Readiness Description

9 Actual system flight proven on operational flight

8
Actual system completed and flight qualified

through test and demonstration

7 System prototype demonstrated in flight

6
System model or prototype demonstrated in

a relevant environment

5 Component validation in a relevant environment

4 Component validation in laboratory environment

3 Analytical and experimental proof of concept

2 Technology concept formulated

1 Basic principles observed and reported

0 No concept formulation or only basic ideas

상대적인 비교를 통해 사용자 요구를 만족하는데

있어서 가장 높은 점수를 얻는 대안형상을 선정

하게 된다. 본 연구에서는 QFD에서 높은 점수를

받은 항목에 따라 각기 다른 가중치를 주고 이에

대한 각 형상들의 점수를 비교하여 보다 명확하

게 상대적으로 우수한 대안형상을 선택할 수 있

도록 하였다[9].

2.4 설계 가능영역 검색 및 분석

(Design Feasibility Module)

위의 그림 4는 설계 가능영역 검색 및 분석과

정을 나타내고 있다. 임무분석을 통하여 이를 해

석할 수 있는 사이징 및 해석도구 선정한다. 사

이징을 통하여 해석에 필요한 기본적인 값들을

결정하고 해석 프로그램의 입력변수 범위를 설정

하여 design space model 작성한다. 이를 이용하

여 민감도 분석 및 설계변수에 따른 설계결과의

관계를 나타내는 prediction profile 작성하고 설

계가능영역 분석을 위한 contour plot 작성하여

그림 4. 설계 가능영역 검색 및 분석과정
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설계가능영역 및 제약조건을 점검한다. 사용자의

요구도에 맞는 설계영역이 확보되면 그 설계 영

역 내에서 최적값을 갖는 tentative design 도출

한다.

가) 해석도구 선정

사용자가 원하는 임무의 분석결과 이를 해석

할 수 있는 해석도구를 선정하게 된다. 또한 대

안형상과 기본형상에 대해 고려할 수 있는 설계

변수를 설정하고 각각의 domain constraints를

결정한다.

해석도구를 통한 각 대안형상에 대해 사용자

의 요구사항을 만족하는데 필요한 사이징 및 성

능 해석 결과를 얻게 된다.

나) Design space model

설계변수의 수를 고려하여 충분한 수의 설계

점을 선택하고 각 설계변수의 domain constraints

안에서 독립적인 변화에 따른 결과를 정리한다.

이를 이용하여 근사식을 작성하고 또한

prediction profile과 contour plot을 작성할 수

있는 환경을 만든다.

다) Prediction Profile

Design space model의 정보를 이용하여 민감

도 분석 및 설계변수에 따른 설계결과의 관계를

나타내는 prediction profile 작성한다. 이를 통하

여 설계변수가 변화할 때 설계결과가 어떻게 변

화되는 지에 대해 설계공간의 정보를 이용하여

실시간으로 파악할 수 있다[9].

라) Contour Plot

다음으로 설계가능영역 분석을 위한 contour

plot을 작성하게 된다. Contour plot에서는 민감

도가 높은 입력변수를 가로, 세로축으로 하여 그

결과들이 하나의 평면 안에서 도시되며 제약조건

이 각각 고유의 색으로 표시되어 있어 어떠한 설

계항목이 제약조건에 위배 되는 지 파악할 수 있

다. 또한 설계변수의 변화와 제약조건의 변화에

따른 설계영역의 변화를 바로 파악할 수 있어

설계영역을 확장 및 축소할 수 있다[9].

만약 contour plot에서 설계가능영역을 찾지

못할 경우 사용자 요구를 만족시킬 수 있는 새로

운 기술 및 대안을 고려하여 성능개선을 추정하

게 된다. 하지만 새로운 기술에 대해 적용을 하

게 되면 적절한 해석도구가 없을 수도 있으며 기

술에 대한 불확정성이 더욱 커질 수 있다. 새로

운 기술과 대안에 대한 해석이 어려울 경우에는

사용자 요구도 중 변경 가능한 것이 있는지 파악

하고 가능할 경우 요구도 변경을 통하여 설계가

능영역을 찾게 된다.

2.5 강건최적설계 (Robust Dsign Module)

대안형상 중 사용자 요구에 가장 적합한

tentative design 결과를 갖는 형상을 선정한다.

선정된 대안형상에 대해 사용자 요구의 변화 및

실제 개발 단계, 운용 환경에서 발생할 수 있는

오차에 의한 영향을 줄이기 위한 강건설계를 적

용한다. 이를 위해 설계 대상 시스템에 대해 생

산 및 운용 중 발생할 수 있는 불확정 요인을 분

석하여 잡음인자로 설정한다. 여기서 잡음인자란

생산 및 운용에 있어서 설계자가 임의대로 조작

및 예측하지 못하는 변수들을 말한다. 그림 5는

이를 간략히 보여준다.

가) Tentative Design

Contour plot에서 얻은 설계가능영역 안에서

일반적인 최적설계 기법을 이용하여 tentative

design을 찾는다. Tentative design value는 설계

가능영역 안에서 성능을 최대화 시킬 수 있는 값

은 될 수 있지만 대부분의 경우 제약조건에 가까

이 있는 경우가 많기 때문에 작은 설계변수 변동

으로도 설계가능영역을 벗어나기도 한다. 또한

tentative design을 만족하는 해는 전체 설계영역

안에서 probability가 높지 않은 경우가 많다. 이

로 인해 일반적인 최적설계 기법을 적용한 설계

결과가 실제 생산에 있어서 적용되기는 어렵다.

하지만 여기서 얻은 결과를 이용하여 각 대안형

상을 비교할 수 있으며 또한 강건설계를 적용할

때 참고하여 목표값을 설정할 수 있다.

나) 강건최적설계

강건설계에서는 주어진 목적함수 결과분포의

평균값과 변동을 각각 target value에 가깝도록

강건최적설계의 목적함수를 작성한다. 이 때 각

그림 5. 강건최적설계 과정
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항공우주 시스템에서 noise로 작용할 수 있는 항

목과 그 범위를 선정한다. 잡음인자는 정규분포

를 이용하여 그 범위를 설정하고 이를 Monte

Carlo Simulation을 적용하여 결과값의 분포를

보게 된다. 결과의 분포가 noise 변화에 둔감하

면서 사용자가 원하는 목표값을 만족시킬 수 있

는 값을 찾게 된다[10,11,12]. Tentative design 결

과와 강건최적설계 결과를 비교해보고 강건성 및

probability를 확인한다.

가. Step 1

목적함수와 조종변수 및 잡음인자를 선정한다.

잡음인자를 고려하여 최적화 문제의 형식을 다음

과 같이 바꿀 수 있다[10].

min. m in   

Subject to. 
  ≤    ⋯ (1)

≤
≤ 

여기서 는 설계 변수를, 는 설계 파라미터

를 의미한다. 또한 는 잡음인자를 나타낸다.

잡음인자로 고려될 수 있는 것들은 제작 및

운용과정에서 설계자가 조작할 수 없는 요인들로

특정한 값으로 나타낼 수 없다. 본 연구에서는

이를 정규분포로 가정하여 사용한다.

나. Step 2

잡음 및 설계변수를 고려한 반응면 근사식 작

성한다. 실험계획법을 이용하여 실험점을 추출하

고 근사식을 구성하고 신뢰성을 확인하기 위하여


 를 계산한다. 

 이 1에 가까울수록 원래의

데이터와 잘 맞는다는 것을 나타내며 근사식의

신뢰도가 높다는 것을 나타낸다. 본 연구에서는

앞 단계에서 작성한 design space model에서 사

용한 데이터를 이용하여 반응면을 구성한다.

다. Step 3

결과 분포의 평균값과 분산을 목표값에 가깝

도록 목적함수 최적화한다. 결과의 평균과 분산

은 각각 다음의 식 2, 3과 같다.

    (2)


 

  




   (3)

평균값과 분산을 각각 목표값에 맞추어 조절

하면 목적함수는 다음 식 4와 같이 변경하여 최

적화를 진행한다.

Min Z=(평균값 조절)+(분산 조절) (4)

그림 6-a. Mean Value 조절 :    

그림 6-b Variance 조절 :




  




 




×

 




그림 6. 강건최적설계의 적용

라. Step 4

선정된 시스템의 최적화 결과와 강건설계 결과

에 잡음인자를 적용하여 각각 항속거리의

cumulative density function(CDF) 및 probability

density function(PDF)를 비교한다.

잡음인자는 기본적으로 정규분포로 작성하지만

잡음인자의 성격에 따라 다른 형태의 분포를 사

용하도록 한다. 본 연구에서는 잡음인자의 적용

에는 Monte-Carlor simulation을 이용한다. 두 결

과의 분포에서 제약조건을 표시하고 이를 위배하

지 않는 시스템의 probability를 비교한다. 이 때,

강건최적설계의 결과가 사용자가 만족하지 않는

성능이나 proboability를 지닐 경우 그 목표값을

조정하여 강건최적설계를 다시 수행하여 사용자

의 요구를 만족할 수 있는 결과를 얻도록 한다.

Ⅲ. Very Light Jet 항공기 설계 적용사례

3.1 임무 요구도 분석

Very Light Jet 항공기의 사용자요구도는 다음

과 같다[13].

- 일반적인 비즈니스 제트 항공기보다 작은

소형 민간용 항공기

- 수화물을 포함한 6인(조종석 2인, 객실 4

인)이 탑승하고 운항 가능해야 함.
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- 조종석은 조종사와 부조종사가 탑승 할

수 있으며 조종사 1인만으로도 운항이

가능해야 함.

- 순항속도, 순항고도, 이착륙거리, 항속거

리 등의 비행성능은 현재 개발 중, 혹은

향후 개발될 Very Light Jet 항공기와 비

교하여 충분히 경쟁력이 있어야 함.

- 국내 항공 관련 규정 및 FAR23을 만족하

며 해외 수출시 규정 상 문제가 발생하

지 않아야 함.

- 구매 가격 및 유지운용 비용 측면서 경쟁

력을 갖추어야 함.

- 탑승감이 안락하고 편안해야 하며 승객의

이용에 불편함이 없어야 함.

3.2 VLJ 항공기의 사용자 요구도 분석 및

설계척도 도출

가) 임무 형상 작성

임무 요구도 분석을 통하여 얻은 결과를 이용

하여 설계 대상인 VLJ 항공기의 임무형상을 다

음의 그림 7과 같이 작성하였다.

나) 유사기종 분석

Very Light Jet 항공기는 현재 항공선진국에서

많은 연구가 이루어지고 있으며 개발 진행 중에,

혹은 이미 개발되어 인증 절차까지 마친 경우도

있다. 유사기종으로는 현재까지 가장 많이 개발

이 이루어진 3개의 기종(그림 8)에 대해 분석을

하였으며(표 2) 이후 개발 및 출시되었을 때에

성능 및 가격측면에서 충분한 경쟁력을 가질 수

있도록 고려하였다[13].

그림 7. VLJ 항공기의 임무형상

그림 8. 대표적인 Very Light Jet

(좌측부터 Cessna Mustang, Ecipse 500, Hondajet)

표 2. 대표기종 비교

Cessna
Citation
Mustang

Eclipse 500 Honda-jet

항속거리
1,300 NM
(2,407 km)

1,280 NM
(2,370 km)

1,100 NM
(2,037km)

순항고도 35,000 ft 35,000 ft 41,000 ft

최대순항
속도

340kts
(630 km/h)

370 kt
(685 km/h)

389 kts
(720 km/h)

이착륙
거리

3,120ft
(950m)

2,155 ft
(657 m)

2,650 ft
(808m)

이륙총
중량 8,395 lb 5,520 lb 9,200 lb

크
기

탑승
인원

6 6 7

Wing
Span

42ft 3in
(12.88m)

37ft 4in
(11.40m)

39ft 10 1/2
(12.15m)

Length
Overall

38ft 11in
(11.86m)

33ft 1in
(10.08m)

41ft 1 3/4in
(12.54m)

Height
Overall

13ft 9in
(4.19m)

11ft 0in
(3.35m)

13.2 ft
(4.1 m)

사용
Engine

2 ×
PW615F

2 ×
PW610F

2× GE
Honda
HF118

Cost $ 2.62m $1.52m N/A

다) System Configuration concept 작성

임무 요구도로부터 각 단계별 중요 설계인자

를 선정하고 유사기종의 분석으로부터 각 설계인

자의 범위를 다음과 같이 도출하였다.

-Total Gross Weight ≤ 10,000 lbs

-Take-off & Landing Field Length ≤ 3,500 ft

-Range ≥ 1,400 NM

-Cruising Speed ≥ 340 kts. (5)

-Passenger ≥ 4

-Payload Weight ≥ 1,440 lbs

-Endurance ≥ 3 hr

라) Affinity Diagram

그림 9와 같이 Voice of customer는 생산자와

직접 사용하는 사용자, 사회적 요구로 분류하였

고 이를 만족하기 위해 고려해야 할 voice of

그림 9. Voice of Customer
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그림 10. Voice of Engineer

engineer는 항공기 설계의 주요 분야들인 성능,

구조, 추진, 공력 및 조종성 등으로 그림 10과 같

이 분류 하였다.

마) Nested Column Diagram

Nested column diagram은 affinity diagram에

서 작성한 voice of customer의 각 항목 별로 작

성을 하였다. 그림 11은 그 가운데 사용자에 대

한 항목을 작성한 것이다. Voice of engineer에서

도출한 항목들 외에 필요한 항목들을 추가하고

각각의 선후관계를 정리하였다.

바) Quality Function Deployment

그림 12는 VLJ 항공기에 대한 1차 QFD를 보

여주고 있다.

그림 11. Nested Column Diagram

(Customer-User)

그림 12. 1차 QFD

1차 QFD 결과를 통하여 선정된 항목은 부품

의 호환성, 운용성, 모듈화 그리고 적은 배기가스

등이며 2차 QFD의 결과 주요 형상인자로 추력,

무게, 조종계통, 순항속도 등이 선정되었고 이는

이후 morphological matrix와 Pugh‘s concept

selection matrix에서 각각 형상인자의 선택과 가

중치 결정에 사용된다.

3.3 VLJ 항공기의 형상개념 생성 및 대안

선정

가) Morphological Matrix

● Morphological Matrix

형상인자로 선택한 것은 엔진과 형상, 조종계

통의 종류, 착륙장치이다. 여기서 엔진은 추력과

무게, 속도와 연관이 있고 형상은 무게와 연관이

있는 항목으로 선정되었다. 착륙장치는 무게 및

기타 고려사항으로 사용되었다.

표 3은 앞 단계에서 중요하게 위에서 본 2차

QFD에서 중요하게 판단된 엔진에 대한 항목들

과 무게, 조종계통 등에 영향을 미치는 꼬리날개

의 형상에 대해 고려하여 작성한 것이다.

표 3. Morphological Matrix

Characteristics Alternatives

Config Tail
Conven T-tail Canard Tailness

9 9 9 3

Engine
Location Inside of

Fuselage
Pod at
Fuselage Pod at Wing

Number 1 2

Control

Surfaces Flap + Aileron Flaperon

Type
Hydraulic Fly by Wire Fly by Light

9 8 4

Landing
Gear

Location Fuselage Wing
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표 4. Combing concept

Characteristics Base
Alternatives

1 2 3 4 5

Config. Tail T-Tail Conven. Conven. T-Tail T-Tail T-Tail

Engine
Location Pod at

Fuselage
Inside of
Fuselage

Inside of
Fuselage

Inside of
Fusel.

Pod at
Fuselage

Pod at
Fuselage

Number 2 1 1 2 1 2

Control

Surfaces
Flap
+Aileron

Flap
+Aileron

Flap
+Aileron Flaperon

Flap
+Aileron Flaperon

Type Hydraulic Hydraulic
Fly by
Wire

Hydraulic Hydraulic
Fly by
Wire

Landing
Gear

Location Wing Wing Wing Wing Wing Fuselage

Characteristics
Alternatives

6 7 8 9 10 11

Config. Tail T-Tail T-Tail Canard Canard Canard Canard

Engine
Location

Pod at
Fuselage

Pod at
Fuselage

Inside of
Fuselage

Inside of
Fusel.

Pod at
Fuselage

Pod at
Wing

Number 2 2 1 1 2 2

Control

Surfaces Flap
+Aileron

Flap
+Aileron

Flaperon Flaperon Flap
+Aileron

Flap
+Aileron

Type Fly by
Wire Hydraulic Hydraulic Fly by

Wire
Fly by
Wire

Fly by
Wire

Landing
Gear Location Wing Fuselage Wing Fuselage Fuselage Wing

● Combing concept

TRL이 4이하인 형상과 논리적으로 구성이 되

지 않는 형상에 대해서는 배제하고 몇몇 대표적

인 대안형상만을 선정하였다. 기본형상으로 제시

되는 형상은 유사기종 중 대표적인 형상으로 선

정하였다. 기본형상과 대안형상의 조합은 표 4와

같다.

나) Pugh‘s Concept Selection Matrix

앞의 morphological matrix에 의하여 세분화한

총 11가지 설계개념들의 상관관계를 살펴보았다.

또한 2차 QFD 결과 판단되었으며 morphological

matrix에서 형상인자로 사용된 항목들에 대하여

가중치를 주었다. 가장 많은 연관관계를 지니는

엔진에 대해서는 5점을, 기타 사항으로 고려된

착륙장치를 1점으로 하고 다른 항목들에 대해서

는 3점으로 설정하였다.

그림 13과 같이 계산 결과 대안형상 2가 가장

높은 점수 획득하였다.

그림 13. Pugh's Concept Selection Matrix

※Alternative 2 : 일반적인 꼬리날개 형상, 동

체 내부에 장착된 1개읜 엔진, 플렙과 에일

러론 사용, FBW 조종 시스템과 날개에 장

착된 착륙장치

여기서 선택된 대안형상 2번과 6번, 기본 형상

은 이후 대안형상 분석을 수행하고 그 결과 보다

뛰어난 성능을 가지는 형상이 선정된다.

3.4 VLJ 항공기의 설계 가능영역 검색 및

분석

가) Analysis Tool

Very Light Jet 항공기에 대한 형상 및 성능해

석을 위해 본 연구에서는 항공기 성능 해석을 위

해 경험식 기반의 항공기 성능해석 코드를 사용

하였다. 그림 14는 사용된 성능해석 코드의 전체

프로세스를 보여준다.

기본형상 및 대안형상들의 해석을 위해 사용

한 설계 및 잡음인자, 결과값 등은 다음의 표 5

와 같다.

표 5. Design & Noise Parameters, Responses

Design Parameters Noise
Parameters

Responses

Aspect Ratio, Sweep
Back Angle, Taper
Ratio, Aspect Ratio of
Horizontal Tail, Taper
Ratio Horizontal Tail,
Aspect Ratio of
Vertical Tail, Taper
Ratio Vertical Tail

Cruising
Speed,
Cruising
Altitude

Range,
Approach
Speed,
Take-of f
F i e l d
Length

그림 14. 항공기 해석 code의 프로세스
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나) Design Space Model

표 5와 같은 각 설계변수 및 noise parameter

들이 domain constraints 안에서 latine-hyper

cube 방법을 통해 총 220개의 실험점을 선택하

여 각각에 대해 해석을 수행하고 그 결과들을 이

용하여 그림 15와 같이 design space model을

작성하였다.

Design space model의 구성을 통하여 근사식

을 얻을 수 있었고 이때 근사식의 Radj
2

=0.98로

써 충분히 신뢰성을 가진다고 볼 수 있다. 또한

이 자료를 이용하여 설계변수의 민감도를 분석하

기 위한 prediction profile과 설계 가능영역의 파

악을 위한 contour plot을 작성할 수 있다.

다) Prediction Profile

Prediction profile의 작성결과 그림 16에서 보

듯 외부조건에 영향을 많이 받는 설계요소인 순

항속도와 순항고도의 민감도가 가장 높은 것으로

나왔다. 이처럼 외부조건에 종속적인 인자의 민

감도가 높은 경우 오차발생에 따른 성능의 저하

를 방지하기 위하여 강건설계의 적용이 필요하

다.

라) Contour Plot

그림 17을 보면 기본 형상과 대안형상 6번 형

상은 설계가능영역에 존재하며 그 안에서

그림 15. Design Space Model (일부) [9]

그림 16. Prediction Profile [9]

그림 17-a 그림 17-b

그림 17-c 그림 17-d

그림 17. Contour Plot

(그림 a : 기본형상, b : 대안형상 2,

c : 대안형상 6, d : 수정된

대안형상 2의 설계영역)

tentativ design을 찾을 수 있다. 하지만 단발 엔

진인 대안형상 2번과 같은 경우 현재는 설계가

능영역이 존재하지 않는다. 이 경우 contour

plot을 확인해 보면 접근속도와 이륙거리가 만

족하지 않음을 볼 수 있다. 접근속도는 설계가

능영역에 있는 105ft/sec로 수정을 한다고 해도

사용자의 요구사항에 큰 영향을 미치지는 않는

다. 또한 대안형상 2의 경우 단발임에도 기본형

상과 대안형상 6과 유사한 엔진을 사용하였다.

엔진의 출력을 높이기 위해 기존의 1400lbf 추

력의 엔진 대신 1800lbf의 추력을 지니는 엔진

으로 교체하였을 경우 총 중량은 증가하지만 전

체적인 제약조건은 모두 만족시킬 수 있었다.

엔진 교체 후 접근속도는 101.2ft/sec로, 이륙거

리는 3401 ft로 개선되어 제약조건을 만족할 수

있었다.

3.5 VLJ 항공기의 강건최적설계

가) Tentative Design 도출

선택된 기본형상과 대안형상들을 simulated

annealing 기법을 사용하여 tentative design 결

과를 얻었으며 그 설계변수와 잡음인자의 영역

및 case 별 tentative design solution은 다음의

표 6과 같다.
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표 6. Tentative Design Solution

Parameters
Limits

Base Alt. 2 Alt. 6
Lower Upper

Aspect Ratio 7.0 9.0 8.99 8.98 5.0

Sweep Back Angle -1.0 9.0 6.34 4.21 0.3

Taper Ratio 0.3 0.5 0.30 0.31 4.0

AR of HT 4.0 6.0 4.07 4.08 1.32

AR of VT 1.2 1.6 1.32 1.25 0.60

TR of HT 0.4 0.6 0.6 0.59 0.53

TR of VT 0.4 0.6 0.58 0.44 0.44

Noise Factor

Cruising Speed 0.4 0.6 0.43 0.43 0.43

Cruising Altitude 32000 38000 37983 35997 37798

Output

Range 1890.0 2047.4 2046.9

App. Speed 100.3 101.1 100.2

Take-off Field Length 2970.1 3401.2 2969.3

나) Evaluation

전체 항속거리와 접근속도, 이륙거리 등을 모

두 고려하였을 때 대안형상 6번이 가장 적합한

형상으로 선정되었다.

※Alternative 6 : T-tail 형상, pod로 동체에 장착된

두 개의 엔진 사용, flap+aileron, FBW 조종 시스

템, 날개에 장착된 착륙장치

다) 강건설계적용

최적설계 결과에 잡음인자를 고려한 결과의

분포를 통해 사용자의 요구를 만족할 수 있는 분

산포의 평균 및 분산에 대한 목표값을 설정한다.

여기서 항속거리의 평균과 분산의 목표값은 각각

1800NM과 400으로 하여 이를 위한 새로운 목적

함수를 식 6과 같이 설정하였다. 잡음인자는 확

률변수로써 Monte Carlo Simulation을 이용하여

적용하였다. 시뮬레이션 결과의 신뢰도 확보를

위해 각 확률변수마다 1,000,000의 시뮬레이션을

수행하여 총 2,000,000의 시뮬레이션을 각 결과에

수행하였다[14].

Min Z=(Mean Value 조절)+(Variance 조절) (6)

표 7. 최적화 결과 비교

일반적인
최적화

강건최적
설계 비교

Aspect Ratio 8.542 6.747

Sweep Back

Angle
2.58 0.575

Taper Ratio 0.18 0.18

TR of HT 0.774 0.6

Mean Value 1,781.22 1,824.76 2.44%

Variance 2,174.04 51.97 97.61%

Probability 35.34% 100% 64.66%

그림 18. Tentative design

(Mean : 1,791.22 , Variance : 2,174.04)

그림 19. Robust Design

(Mean : 1,824.76 , Variance : 51.97)

그 결과는 표 7에서 주요 변수들의 값들과 결

과의 비교를 통해 보여주고 있다.

Ⅳ. 결 론

의사결정 모델을 항공우주시스템 설계에 적용

하여 기존의 형상정립과정보다 설계자 주관의 영

향을 줄인 대안형상선정기법을 개발하였다. 또한

여기서 결정된 대안형상들의 설계가능 영역 검색

및 분석을 통하여 최적의 대안형상을 선정하고

이에 대한 강건성을 높이는 프로세스를 개발하였

다. 강건설계의 도입을 통하여 설계자가 조정할

수 없는 요인들로 인한 영향을 최소화하여 어떠

한 상황에서도 처음 기대하였던 성능을 낼 수 있
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는 설계를 이룰 수 있다.

본 연구를 통하여 개발된 프로세스는 항공우

주 시스템 이외의 다른 설계에도 적용이 가능하

며 보다 많은 분야에 걸쳐 적용이 된다면 초기설

계과정에서 설계반복으로 인한 시간과 노력의 낭

비를 줄일 수 있을 것이며 이로 인하여 개발 기

간의 단축과 개발 비용의 절감을 이룰 수 있을

것이다. 본 연구에 적용된 여러 가지 의사 결정

기법들은 설계문제에 따라 적합한 다른 도구들로

대체가 가능하다. 또한 현재 적용된 기법과 프로

세스에 대해서도 현재 많은 개선 방안에 대해 많

은 논의와 연구가 진행되고 있으며 이를 통하여

사용자의 요구를 보다 효율적으로, 객관적으로

분석할 수 있도록 개선될 것으로 기대한다.
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