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ABSTRACT

This paper presents the computations of the longitudinal and directional stability

derivatives for the SDM(Standard Dynamic Model). The static and dynamic derivatives are

evaluated at once using forced harmonic oscillations in the pitch and yaw directions. For

the numerical simulations, a 3-D Euler solver that uses a dual time stepping method for

unsteady time accurate simulations is applied. This work investigates the variation of the

derivatives in terms of the Mach number and the several motion parameters. Good

agreement of the pitch and yaw stability derivatives with previously published numerical

results and experimental results are observed.

초 록

본 논문에서는 SDM 형상의 세로와 방향의 안정성 미계수를 예측하였다. 피치와 요 방향

에 대한 강제조화 진동운동을 이용하여 정적 및 동적 미계수를 한 번에 계산하였다. 계산

은 비정상 해석을 위한 이중시간 적분법을 적용한 3차원 Euler 해석자를 사용하여 수행하

였다. 본 연구에서는 마하수뿐만 아니라 다양한 운동 변수에 따른 미계수를 예측하였다. 예

측된 결과는 이전에 발표된 수치적, 실험적 연구 결과들과 비교하여 검증하였다.
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Ⅰ. 서 론

공기역학적 안정성 미계수에 대한 개념은

Bryan[1]에 의해 1911년에 제안되었고, 현재까지

항공기의 운동방정식의 공력 모델로서 널리 활용

되고 있다. 미계수는 공력계수를 선형 근사했을

때 나타나는 항공기 운동변수 변화에 대한 공력

계수의 영향을 나타내는 척도이다. 낮은 받음각

에서 기동이 크지 않은 경우에는 정적 미계수로

도 공력계수를 충분히 모사할 수 있지만[2], 높은

받음각과 큰 기동이 동반된 경우 동적 미계수는

운동변수에 대하여 비선형성을 보이게 된다[3].

따라서 항공기의 미계수는 유동의 특성뿐만 아니

라 운동변수의 변화에 지배적인 영향을 받기 때

문에 이러한 변화를 정확히 예측하지 못하면 현

대의 고 기동성 항공기의 공력계수를 정확히 예

측할 수 없다.

전통적으로 미계수는 풍동시험을 통하여 예측

하였다[4-10]. 풍동시험의 경우 실제 물리적 현상
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을 잘 모사할 수 있지만 rotary balance 및

forced oscillation 시험 장비 등의 사용료, 풍동

모델과 장비 간의 간섭현상, 벽면효과 등의 제약

사항이 수반된다. 이로 인해 항공기의 초기 설계

단계에서는 사용이 적절하지 못하다. 미계수 예

측에 주로 사용되는 해석적 방법은 DATCOM[2]

과 같은 준경험식을 사용하는 것이다. 준경험식

의 경우 낮은 받음각과 운동의 변화가 크지 않은

선형 영역에서는 빠르게 신뢰성이 있는 미계수

값을 도출하지만 비선형 영역에서는 신뢰성이 떨

이지기 때문에 사용이 제한적이다.

최근의 컴퓨터 장비의 성능 향상으로 전산유

체역학을 이용한 방법이 연구되고 있다. 전산유

체역학 기법의 경우 물리적 운동학적 제한 사항

이 풍동시험과 달리 없고, 여러 간섭효과도 고려

할 필요가 없다. 또한 비선형 영역에 대한 모사

도 가능하기 때문에 전산유체역학을 이용한 방법

은 고 기동성 항공기의 미계수 예측에 실험적인

방법과 준경험식을 이용한 방법의 문제점을 극복

할 수 있는 수단이다.

동안정 미계수는 주로 강제조화운동(forced

harmonic oscillation)을 항공기에 가하여 도출한

다[8-13]. 강제조화운동을 통한 미계수 계산은 세

로 안정성 미계수뿐만 아니라 방향 안정성 미계

수에도 동일하게 적용할 수 있다. 이때 미계수는

받음각, 진동수, 진폭 등의 영향을 받게 되고 그

변화 폭이 클 경우 비선형성도 동반한다. 미계수

예측의 표준화를 위하여 기준 풍동시험 모델로

SDM(Standard Dynamic Model)을 이용한다

[6-10,15-16]. 다양한 조건에 대하여 SDM의 시험

자료가 존재하기 때문에 Murman[12]과 Ronch

et al.[13], 이형로 외[14] 등의 연구와 같이 전산

유체역학을 이용한 미계수 예측도 수행되었다.

Murman은 무차원 진동수 방법(reduced frequency

method)을 적용하여 세로와 방향 안정성 미계수

를 예측하였다. Ronch et al.은 진동수, 진폭, 그

리고 받음각이 세로 안정성 미계수에 어떠한 영

향을 미치는지 평가했다. 그러나 Ronch et al.의

연구에서 간략화를 위해 흡입구와 ventral fin을

제거된 형상을 사용하였고, 방향 안정성 미계수

예측은 수행하지 않았다. 이형로 외는 SDM형상에

대한 피치 및 롤 안정성 미계수를 예측하였다.

본 논문에서는 SDM 형상의 피치와 요 방향의

강제조화운동을 통하여 세로 및 방향 안정성 미

계수를 예측하였다. 수치해석을 위해 3차원

Euler 해석자를 사용하였으며 시간에 대한 정확

한 결과를 얻기 위해 이중시간적분법(dual time

stepping method)[17]을 적용하였다. 강제조화운

동에서의 미계수 산출은 Newman[18]에 의해 제

안된 방법을 사용하였다. 이 방법을 적용하여 정

적/동적 미계수를 한 번에 산출하였다. 미계수는

마하수뿐만 아니라 다양한 진동수, 진폭 등의 운

동 변수에 따라 그 결과를 얻었고 그 변화를 선

행 연구자들의 결과와 비교하여 확인하였다.

Ⅱ. 본 론

2.1 안정성 미계수의 산출

세로 및 방향 안정성 미계수는 무게중심

(center of gravity)에 대한 강제조화운동을 이용

하여 계산할 수 있다. 강제조화운동으로부터 미

계수 산출은 양 방향에서 서로 유사하게 적용되

기 때문에 세로 방향에 대해서 중점적으로 설명

한다.

강제조화운동에서 받음각과 피치각속도는 다

음과 같은 관계를 가진다.

  sin (1)

  cos (2)

여기에서 는 평균 받음각, 는 받음각의 진

폭, 는 진동수이다. 식 (1)-(2)와 같이 강제조화

운동에서 받음각 변화율과 피치 회전율은 동일한

값을 가진다. 이때 공력계수는 선형구간 내에서

고차 미계수 항을 무시할 수 있을 때 다음과 같

이 주어진다.

∆ 
∆∞





∞


 (3)

여기에서 하첨자   이고, 은 수직력, 

은 피칭모멘트를 의미한다. 또한, ∆는 정상공

력계수로부터의 변화량, ∞는 항공기의 속도, 

는 기준 길이로 항공기의 경우 평균공력시위

(MAC)의 길이를 나타낸다. 식 (1)-(2)를 식 (3)에

대입하여 정리하면 다음과 같다.

∆ sin
 cos

(4)

여기에서  ∞는 무차원 진동수이며

하첨자는 피치방향을 나타낸다. 식 (4)는 공력계

수를 미계수를 이용하여 해석적으로 표현한 식으

로 공력계수는 비정상해석을 통하여 얻을 수 있

다. 공력미계수의 계산은 Newman[18]에 의해 제

안된 방법을 사용하였다. 조화진동운동을 하는

물체에 있어서 공력계수 또한 식 (5)와 같은 조
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Fig. 1. Geometry of SDM

Fuselage Length 0.9429 m

Fuselage Diameter 0.1347 m

MAC 0.2299 m

Wing Area 0.1238 m2

Wing Span 0.6096 m

Center of Gravity 35% MAC

Table 1. Reference data of SDM

화함수로 표현 될 수 있다.

∆ cos (5)

간단한 삼각함수의 법칙을 통하여 식 (5)를 전개

하면 식 (6)과 같다.

∆ coscossinsin (6)

식 (4)와 (6)은 동일한 공력계수를 나타내기 때문

에 두 식으로부터 미계수를 얻을 수 있다.

 

 sin (7)




 

 cos (8)

여기에서 와 는 비정상 해석을 통하여 계산

된 공력계수를 이용하여 최소자승법을 적용하면

계산할 수 있다.

동일한 방법으로 요 방향에 대하여도 적용할

수 있다. 요 방향 진동은 식 (9)-(10)과 같은 관계

식을 가진다.

   cos (9)

  sin (10)

이 때 미계수는 다음과 같이 얻을 수 있다.

cos 


 (11)

 

cos 


 (12)

식 (11)-(12)에서  이며,  ∞이

다.
2.2 지배방정식

본 연구에서 사용한 지배방정식은 3차원 압축

성 Euler 방정식이다. 그러나 본 논문의 방법은

Navier-Stokes 방정식을 사용한 점성해석에서도

적용이 가능하다. 본 논문에서는 효율적인 계산

을 목적으로 비점성 해석을 수행하였다.













 (13)

여기에서 는 유동 변수 벡터를, , 와 는

각 방향의 비점성 유량 벡터로 다음과 같다.

          

           


          


(14)

          


지배방정식 (13)에 Weiss와 Smith의 국소 예조

건화 기법[19]을 적용하여 효율적인 낮은 마하

수 유동해석이 가능하도록 하였다. 유한 체적법

을 적용하여 준 이산화 방정식을 구성하였으며,

비점성 유량 벡터는 Roe의 근사 리만해[20]를 통

하여 계산하였다. 공간에 대한 2차의 이산화 오차

를 얻기 위해 van Leer의 MUSCL extrapolation

기법[21]을 적용하였으며, 정상해는 Beam &

Warming 기법[22]을 이용하여 구하였다. 비정상

문제를 해석하기 위해 이중시간적분법[17]을 적

용하였다.

2.3 결과 및 토의

SDM은 F-16항공기를 기반으로 한 전투기 형

상을 가지고 있다. SDM은 strake가 있는 날개와,

수평/수직 미익, ventral fin, 그리고 닫혀있는 흡

입구를 포함하고 있다. Fig. 1은 SDM 형상을 나

타낸다. SDM의 형상 데이터는 Huang의 풍동시

험 연구[15]에서 사용한 것이다. 상세한 형상 데

이터는 Table 1과 같다.

격자에 대한 공력계수의 수렴 특성을 보기 위

해 HC, HM, HF의 세 가지 격자를 구성하였다.

격자는 Fig. 2와 같으며 격자의 수는 Table 2에
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Half-Coarse

(HC)

Half-Medium

(HM)

Half-Fine

(HF)

Number

of cells
502,497 1,144,774 1,579,152

Table 2. Numbers of grid points for three
grid systems

(a) HC

(b) HM (c) HF

Fig. 2. Three grid systems of SDM

AOA(deg)

C
N

-5 0 5 10 15-0.5

0

0.5

1

1.5

HF
HM
HC
DATCOM
Uselton's experiment

(a) 

AOA(deg)

C
m

-5 0 5 10 15

-0.05

0

0.05

0.1

HF
HM
HC
DATCOM
Uselton's experiment

(b) 

Fig. 3. Static normal force and pitching
moment coefficients

Mach number 0.3

Reduced Frequency 0.037

Mean AOA(deg) 0.0

Amplitude(deg) 2.0

Sideslip angle(deg) 0.0

Table 3. Flow and Motion conditions for
time-step convergence study

나타나있다. Fig. 3은 마하수 0.6에서 받음각에

따른 수직력 계수와 피칭 모멘트 계수를 Uselton

의 풍동 시험 및 DATCOM의 결과[7]와 함께 나

타내었다. Fig. 3(a)와 같이 수직력 계수가 격자

간에 차이가 크지 않았다. 그러나 피칭모멘트의

경우 HC 격자는 잘 모사하지 못하고 있다. 따라

서 마하수 0.6 이하에서는 HM 격자를, 마하수

0.6 이상에서는 충격파의 정확한 모사를 위해

HF격자를 결정하여 미계수 계산에 활용하였다.

2.3.1 세로 안정성 미계수의 계산

미계수의 계산에 앞서 시간에 대한 정확한 해

를 얻기 위한 적절한 시간 간격을 결정하기 위해

Table 3와 같이 주어진 조건으로 해석을 수행했

다. 시간 간격은 주기()를 기준으로 ,

, , 의 네 가지로 수렴성을 평가

했다. Fig. 4는 수직력과 피칭모멘트의 이력곡선

(hysteresis curve)를 나타낸다. Fig. 4(a)에서 수

직력은 시간 간격에 따라 큰 변화가 없지만 (b)

에서와 같이 모멘트는 그 차이가 크게 나는 것을

확인 할 수 있다. 시간 간격이 줄어들면서 모멘

트 이력곡선의 변화가 줄어드는 것도 확인 할 수

있다. 계산된 공력계수를 바탕으로 감쇠계수를

계산하면 Fig. 5와 같다. 그림과 같이 시간 간격

이 줄어듦에 따라 수직력 및 모멘트 감쇠계수가

특정 값으로 수렴해 가는 것을 확인 할 수 있다.

이러한 계산 결과를 바탕으로 해석시간의 효율성

을 고려하여 을 시간 간격으로 결정하였다.

세로 안정성 미계수가 진동수에 어떤 영향을

받는지 Fig. 6에서 확인 할 수 있다. 계산은 마하

수 0.6, 평균 받음각 0도와 진폭 2도로 수행되었

다. Fig. 6에서와 같이 수직력과 모멘트 감쇠계수

모두 계산된 진동수 범위에서는 거의 일정한 값

을 가지는 것을 확인 할 수 있다. 이러한 느린



952 이형로․이승수․조창열 韓國航空宇宙學會誌

AOA(deg)

C
N

-3 -2 -1 0 1 2 3-0.15

-0.1

-0.05

0

0.05

0.1

0.15

Dt*= 1.76(T/160)
Dt*= 2.39(T/120)
Dt*= 3.53(T/80)
Dt*= 7.07(T/40)

(a) 

AOA(deg)

C
m

-3 -2 -1 0 1 2 30.124

0.126

0.128

0.13

Dt*= 1.76(T/160)
Dt*= 2.39(T/120)
Dt*= 3.53(T/80)
Dt*= 7.07(T/40)

(b) 

Fig. 4. Hysteresis curves of normal force
and pitching moment

Dt*

C
N

q
+

C
N
a

_d
ot

C
m

q
+

C
m
a

_d
ot

0 2 4 6 8 102

3

4

5

6

7

8

9

10 -10

-9

-8

-7

-6

-5

-4

CNq + CN a_dot
Cmq + Cm a_dot

Fig. 5. Convergence of two damping
coefficients with time-step size

Reduced Frequency

C
N

q
+

C
N
a

_d
ot

C
m

q
+

C
m
a

_d
ot

0 0.01 0.02 0.03 0.04 0.050

5

10

15

20

25 -10

-8

-6

-4

CNq + CN a_dot
Cmq + Cm a_dot

Fig. 6. Effect of reduced frequency on the
damping derivatives at Mach
number 0.6

진동의 경우 진동수가 미계수 값에 큰 영향을 미

치지 않는 다는 것은 Ronch et al.[13]의 연구 결

과에서도 확인 할 수 있다.

Fig. 7은 마하수 0.3에서 받음각에 따른 미계수

를 나타낸 것이다. 이때 무차원 진동수는 0.037로

일정하게 유지하고 진폭을 2도에서 5도로 변화시

키면서 계산을 수행했다. 비교를 위해서 AWT[8],

TPI[9], 그리고 IHU[10]의 풍동시험의 결과와 함

께 나타냈으며, 시험에서는 2도 이하의 작은 진

폭을 사용하였다. 그림과 같이 진폭에 관계없이

10도 이하의 받음각에서는 선형 구간이 나타나며

참고문헌의 결과와도 유사하다는 것을 확인할 수

있다. 그러나 15도 이상의 높은 받음각에서는 미

계수의 비선형성이 나타난다. 이러한 비 선형성

은 LEX-Vortex의 영향이다. 진폭이 2도 일 때

받음각 15도 이상 고 받음각에서도 풍동시험과

비교했을 때 비슷한 경향을 보이고 있다.

진폭이 3.5도와 5도에서는 받음각이 10도를 넘

어 가면서 미계수 값들이 급격히 증가/감소하는

것을 확인 할 수 있으며 이러한 경향은 진폭이

증가할수록 뚜렷하게 나타난다. 고 받음각에서의

비선형성은 수직력 감쇠계수의 경우 Ronch et

al.[13]의 결과와 유사한 경향성을 얻을 수 있었

다. 그러나 피칭모멘트 미계수의 경우 그 경향성

에서 차이가 발생했다. Ronch el al.의 연구에서

사용한 SDM 형상에는 ventral fin을 제거하는

등의 근사를 취하였기 때문에 고 받음각에서 차

이가 발생한 것으로 판단된다.

Fig. 8은 마하수에 따른 미계수를 나타낸다. 이

때 진폭은 2도 무차원 진동수는 0.02로 고정하였

다. 그림과 같이 아음속 영역에서는 정/동 안정

미계수가 거의 일정하게 유지되지만 천음속 영역

에 접어들면서 급격히 변화하는 것을 확인 할 수

있다. 이러한 경향은 풍동시험의 결과에도 동일

하게 나타난다.
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2.3.2 방향 안정성 미계수의 계산

방향 안정성 미계수는 세로 안정성 미계수와

유사하게 옆미끄럼각()에 대한 강제조화운동을

통하여 계산할 수 있다. 계산은  도,  

도,  로 고정하고 마하수와 받음각에 따

라 미계수의 변화를 확인 하였다.

Fig. 9는 받음각에 따른 방향 안정성 미계수의

변화를 나타낸다. 결과는 AEDC의 풍동시험 및

DATCOM의 결과[7]와 함께 나타냈다. 세로 안정

성과 유사하게 16도 이하의 받음각에서는 미계

수 값의 변화가 크지 않은 것을 알 수 있다.받

음각 16도 이상에서는 비 선형성이 나타나기 시

작하며 



cos는 그 크기가 급격히 증가하

고 
와 

cos는 감소하는 것을 확인 할 수

있다. 그림에서와 같이 경험식에 기반한 DATCOM

은 높은 받음각에서의 현상을 정확히 모사하지

못하나, 본 연구의 결과는 풍동시험의 경향성을

잘 예측하고 있다.

Fig. 10은 마하수에 따른 방향 안정성 미계수

를 나타낸다. 마하수는 0.3에서 1.2까지 변화 시

키고 다른 운동 변수는 고정하였다. 결과는

AEDC의 시험 결과[6]와 함께 비교하였다. 

와 
cos의 경우 마하수에 따라 계속적으로

그 크기가 증가하는 경향을 나타냈다. 이는 풍동

시험과 자유비행(free flight range) 시험의 결과
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와도 유사하다. 



cos의 경우는 천음속

및 초음속 영역에서 풍동시험과 자유비행시험의

결과가 다소 차이가 발생했다. 본 연구의 결과는

자유비행시험의 결과와 유사하게 나타나며 풍동

시험과는 그 값이 상이하다. 따라서 천음속 및

초음속 영역에 대한 연구가 더 필요할 것으로 판

단된다.

Ⅲ. 결 론

본 연구에서는 SDM형상에 대한 세로 및 방향

안정성 미계수를 강제조화운동을 통하여 계산하

였다. 그 결과에서 두 방향의 미계수 모두 낮은

받음각에서는 선형성을 뚜렷하게 보이지만 높은

받음각에서는 비선형성이 나타나는 것을 확인 할

수 있었다. 그러나 높은 받음각에서의 비선형성

을 보다 정확하게 모사하기 위해서는 점성유동에

대한 추가 해석이 필요하다. 마하수에 대해서는

천음속 영역에서 비선형성을 크게 보였다. 이러

한 비 선형성을 전산유체역학에서도 실험의 결과

와 유사하게 모사하였다. 본 연구를 통하여 전산

유체역학이 항공기의 세로 및 방향 안정성 미계

수를 선형역역에서 뿐만 아니라 비선형 역역에서

도 예측할 수 있다는 것을 확인하였다.
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