
한국항공우주학회지                        761  

Ⅰ. 서  론

공중 플랫폼으로부터 사출되어 분리 운동을 하는 

운동체의 초기 거동을 파악하는 것은 플랫폼 및 운

동체의 생존성 확보에 중요한 역할을 한다. 공중 사

출 운동체의 초기 거동은 운동체에 작용하는 사출력, 

운동체의 무게, 공중 플랫폼의 운용 조건과 같이 다

양한 요소에 의해 영향을 받으며 실험적 측정과 해
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초기 조건 변화에 따른 사출 운동체의 거동에 관한 수치적 연구
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Numerical Study about Behavior of an Ejecting Projectile 

for Varying Initial Conditions
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ABSTRACT

In the present study, analyses of initial behavior of an air-launched projectile for varying 

initial conditions are performed by coupling computational fluid dynamics and 6 degrees of 

freedom calculations. Accuracy of the present numerical methods is validated by comparing the 

present result with the measured data. Launching safety analyses are carried out for various 

ejecting conditions by considering weight of the projectile and magnitude of front and rear 

ejector forces as the major parameters of initial behavior of the projectile. A response surface of 

the projectile launching safety is obtained in the range of the major parameters. In all the 

conditions of zero rear ejector force, unsafe launching behavior is observed. As the weight of 

the projectile decreases, the initial launching behavior becomes more unsafe. 

   록

본 연구에서는 전산유체역학과 6자유도 운동 해석을 결합하여 사출 조건 변화에 따른 공중 발사 

운동체의 초기 거동에 관한 해석이 수행되었다. 해석 결과를 실험 측정 데이터와 비교함으로써 해

석 기법의 정확성을 검증하였다. 다양한 사출 조건에 대한 사출 안정성 해석이 수행되었으며, 사출 

운동체의 초기 거동에 지배적인 영향을 미치는 주요 인자로써 운동체의 무게, 전방 및 후방 사출

력의 크기를 고려하였다. 이들 인자의 변화 범위에 대한 운동체의 사출 안정성 반응 곡면이 도출

되었다. 모든 조건에서 후방 사출력이 작용하지 않는 경우에는 운동체의 안정 사출이 불가한 것으

로 나타났다. 또한 운동체의 무게가 감소될수록 불안정 사출 영역이 확대되었다. 

Key Words : Computational Fluid Dynamics(전산유체역학), Ejecting Projectile(사출 운동체),      

 Launching Safety(발사 안정성), Unstructured Overset Mesh(비정렬 중첩격자),    

 6 Degrees of Freedom(6자유도)
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석적 예측을 통해 얻어질 수 있다. 공중 플랫폼의 체

계 설계 단계에서 관련 인자 변화에 따른 운동체의 

초기 거동에 대한 특성을 파악함으로써 개발 비용을 

절감하고 플랫폼 운용의 안정성을 높일 수 있다. 

사출 발사되는 공중 운동체의 초기 거동 및 안정

성에 지배적인 영향을 미치는 주요 인자는 운동체의 

무게와 운동체에 작용하는 기계적 사출력으로 알려

져 있다[1]. 주요 인자의 변화에 따른 운동체의 초기 

거동을 정확히 해석하기 위해서는 주변 유체 운동에 

의한 공기역학적 힘과 모멘트를 획득하여야 한다. 고

전적으로 사용되어온 Missile DATCOM[2]의 경우, 

천음속 및 초음속 영역에서의 공력 데이터에 대한 

정확성이 보장되지 않고 고려할 수 있는 형상 또한 

제한적인 것으로 알려져 있다[3-5]. 이러한 한계는 상

대적으로 고신뢰성이 보장되는 전산유체역학을 적용

함으로써 극복될 수 있다. 3차원 비정상 점성 유동 

영역의 운동체에 대한 전산유체역학과 6자유도 운동

방정식을 연계함으로써, 매 시간 단계에서의 관련 인

자 변화에 따른 운동체의 초기 거동을 보다 정확히 

파악할 수 있다. 

따라서, 본 연구에서는 전산유체역학을 이용하여 

주요 인자 변화에 따른 공중 사출 운동체의 초기 거

동에 관한 연구를 수행하였다. 이를 위해 비정렬 격

자 기반의 3차원 압축성 비정상 유동해석 기법이 적

용된 전산유체역학과 운동체의 6자유도 운동 방정식

을 연계하였으며 운동체의 초기 거동을 유체-동역학

적으로 해석하였다. 공중 플랫폼에 대한 사출 운동체

의 상대 운동을 모사하기 위하여 중첩격자(Overset 

Mesh) 기법을 적용하였다. 운동체의 초기 거동에 지

배적인 영향을 미치는 주요 인자의 변화에 따른 사

출 안정성의 반응 곡면을 획득하였다. 

Ⅱ. 수치해석 방법

2.1 유동 지배방정식  수치기법

본 연구에서는 3차원 공간에 위치하는 공중 플랫

폼과 사출 운동체 주위의 천음속 유동을 해석하기 

위하여 다음의 Reynolds Averaged Navier-Stokes 

(RANS) 방정식에 대한 수치해석이 수행되었다.
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식 (1)에서 V는 제어체적을 의미하고, 는 제어표

면, 은 제어 표면 바깥 방향으로의 법선벡터, 는 

격자의 속도를 나타낸다. 와 는 각각 전단응력과 

열유속을 나타낸다. 식 (1)을 비정렬 격자계에서 사

용하기 위해 격자점 중심의 유한체적법을 적용하여 

이산화하였다. 격자 요소의 경계면에서 점성 플럭스

는 수정된 중심차분법[6]을 사용하여 계산되었으며, 

비점성 플럭스는 공간에 대한 이차 정확도를 갖는 

Roe의 flux-difference splitting (FDS)[7] 방법을 적용

하여 계산되었다. Gauss-Seidel 내재적 시간 적분법

을 이용하여 시간 적분을 수행하였으며, 유동장의 난

류 점성계수는 Spalart-Allmaras의 1-방정식 난류모형

[8]을 사용하여 계산하였다. 공간에 대한 2차 정확도 

계산에서 발생될 수 있는 수치적 불안정성을 해소하

기 위하여 Venkatakrishnan의 기울기 제한자[9]를 사

용하였다.

2.2 6자유도 운동방정식

공중 플랫폼에 대한 사출 운동체의 상대운동을 해

석하기 위하여, 뉴턴의 제 2법칙에 따라 운동체의 병

진운동 및 회전운동을 서술하는 아래의 운동방정식

을 고려하였다. 
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식 (2)와 (3)에서 F는 중력 성분을 포함한 각 축 방향

으로의 합력, m은 물체의 질량, u, v, w와 p, q, r은 

각각 선속도 및 각속도 성분, M은 각 축에 대한 모

멘트, I는 운동체의 관성 모멘트를 나타낸다. 본 연구

에서는 6자유도 운동방정식을 해석하는 과정에서 다

음의 가정을 적용하였다. 첫째, 운동체와 플랫폼의 

상대운동 시 플랫폼은 등속, 직선 운동을 한다. 둘째, 

운동체의 기체고정 좌표계는 주축(Principal Axes)과 

동일하다. 셋째, 운동체의 무게는 변하지 않는다. 넷

째, 운동체는 외부의 힘에 의해 외형이 변하지 않는 

강체이다. 
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3차원 공간상에서 운동하는 운동체의 자세를 표현

하기 위하여 오일러 각(Euler Angle)을 이용하였다. 

플랫폼에 고정된 기준 관성좌표계로부터 운동체가 

갖는 상대운동 좌표계에 대한 물체의 자세는 요각 

(Yaw Angle)-피치각(Pitch Angle)-롤각(Roll Angle) 

순서로 회전시킴으로써 유일하게 표현될 수 있다. 오

일러 각의 변화율과 물체 각속도 벡터의 운동학적 

관계식은 다음과 같다. 
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이때, ,  , 는 각각 롤각, 피치각, 요각을 나타낸다. 

기준 관성좌표계에 대한 운동체 무게중심의 이동 

속도를 적분함으로써 운동체의 시간 궤적을 도출할 

수 있다. 기준 관성좌표계에 대한 운동체 무게중심의 

이동 속도는 식 (2)로부터 도출되는 상대운동 좌표계

에서의 물체 속도 성분을 기준 관성좌표계로 좌표변

환하여 얻을 수 있으며, 다음과 같이 나타낼 수 있다.
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(5)

, , 는 운동체 무게중심의 기준 관성좌표계

에 대한 공간 좌표를 나타낸다. ,  , 는 요각, 피

치각, 롤각 회전에 대한 좌표변환 행렬을 의미한다. 

식 (2)-(5)를 통해 얻어진 6자유도 운동방정식계를 

각 시간 단계마다 연립하여 풀이하면 시간에 따른 

운동체의 궤적, 속도, 각속도, 자세 등의 운동학적 성

분을 얻을 수 있다. 이를 위해 4차 정확도의 Runge- 

Kutta 방법을 적용하였다. 매 시간 단계마다 유동 방

정식의 해와 6자유도 운동방정식의 해를 교환함으로

써 완전히 결합된 형태의 유동-6자유도 운동 해석을 

수행하였다. 

2.3 해석기법 검증

유동해석 방법과 6자유도 운동 해석방법의 정확성

을 검증하기 위하여 풍동 실험 측정 조건[10]에 대한 

해석이 수행되었다. 본 연구에서 해석에 사용된 형상

은 Fig. 1에 나타난 것과 같이 3차원 유한 날개로부

터 분리운동을 하는 사출 운동체이다. 날개의 형상

은 파일런이 장착된 Eglin 날개이며, 사출 운동체는 

ogive-cylinder-ogive 형상을 갖는다. 해석의 시작 단

계에서, 사출 운동체는 날개로부터 분리 운동을 시작

(a)

(b)

Fig. 1. Unstructured overset meshes (a) and  

surface mesh of the projectile (b)

하며 전방 및 후방 사출기(Ejector)는 0.33ft에 해당되

는 물리적인 길이에 대하여 작동되도록 하였다. 사출 

운동체에 대한 사출기의 작용이 종료된 후 운동체는 

중력에 의한 자유낙하 운동을 시작한다. 

해석에 사용된 비정렬 중첩격자계의 단면을 Fig. 1

에 나타내었다. 사출 운동체의 분리 운동이 예상되

는 궤적을 따라 격자계를 조밀하게 분포시켰다. 격

자계의 격자점 및 사면체 요소 정보를 Table 1에 요

약하였다. 점성유동 계산을 위한 프리즘 격자를 포

함하고 있으며, 사출 운동체 주위의 경계층 유동 포

착을 위해 15층의 프리즘 격자를 적층하였다. 프리

즘 격자의 초기 두께는 1.15의 y+값을 갖도록 하였으

며, 각 층은 표면으로부터 1.2의 팽창비(Stretching 

Ratio)로 두께가 증가되도록 하였다. 유동 조건은 비

행고도 26,000ft, 마하수 0.95, 받음각 0°이며,  

78×106의 레이놀즈 수를 갖는다. 운동체의 6자유도 

운동 해석 시 필요한 관성 모멘트는 Ixx=20, Iyy=360, 

Izz=360 slug-ft2이며, 무게와 전후방 사출력은 각각 

2000, 2400, 9600 lb로 하였다[10].

Nodes Tetrahedra

Wing 1,399,351 7,362,617

Store 1,345,202 3,251,728

Table 1. Information of computational meshes
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(a)

(b)

(c)

Fig. 2. Definition of circumferential angles (a),  

surface pressure distributions (b),  and 

6DOF trajectories (c)

Figure 2에 해석으로부터 얻어진 사출 운동체 표면

에서의 압력 계수 분포와 시간에 따른 6자유도 운동

해석 결과를 나타내었다. Fig. 2(a)에 나타낸 것과 같

이, 네 가지 서로 다른 원주각() 지점에 대하여 시

간궤적 t=0.0, 0.17, 0.32s에서 실험으로 측정된 표면 

압력 계수 분포와 비교하였다. 모든 와 시간 지점

에 대하여 본 연구에서 예측된 표면 압력 계수는 실

험 측정값과 잘 일치하는 경향을 나타내었다. 낙하 

시간에 따른 압력 계수의 변화 추이 또한 실험과 잘 

일치하였다. Fig. 2(c)에 나타낸 것과 같이, 6자유도 

운동 해석으로부터 예측된 시간에 따른 운동체의 궤

적은 실험 측정값과 잘 일치하는 것으로 나타났다. 

이로부터 본 연구에서 적용된 공력 및 6자유도 운동 

예측 방법의 정확성을 검증하였다.

Ⅲ. 결과  고찰

본 연구에서는 Fig. 1에 나타낸 외부 장착물 시스

템에 대하여, 사출 운동체의 초기 거동에 지배적인 

영향을 미치는 주요 인자 변화에 따른 사출 안정성

의 반응 곡면을 도출하였다. 선행 연구[1]의 결과로

부터 사출 운동체의 무게, 전방 및 후방 사출력의 크

기를 사출 안정성에 지배적인 영향을 미치는 주요 

인자로 선정하였으며, Fig. 3에 이에 관한 모식도를 

나타내었다. 전방 및 후방 사출력은 각각 FF, FR로 

표기하였으며, 운동체의 무게는 W로 표기하였다. 이

때, FF, FR, W는 각각 Fig. 2에 나타낸 해석에서 사용

된 기준 값을 의미한다.

사출 운동체의 안정성에 지배적인 영향을 미치는 

주요 인자에 대하여 다음과 같은 범위를 설정하여 

사출 안정성 해석을 수행하였다. 전방 및 후방 사출

력은 각각 0부터 2.0FF 및 2.0FR까지의 범위를 고려하

였다. 운동체의 무게는 0.1W부터 2.0W의 범위를 고

려하였다. 무게 변화가 고려될 경우, 운동체의 관성

모멘트 또한 이에 비례하도록 변화시켜주었다. 고려

된 주요 인자의 변화 범위는 관련 연구의 MIL 규격

[1]을 참고하였으며, 실제 항공기의 기동 조건 및 사

출 장치의 가동 범위를 고려하여 설정하였다. 고려된 

주요 인자의 변화 범위 내에서 사출 운동체가 안전

하게 사출발사 될 수 있는 조건을 도출하였다. 

Fig. 3. Definition of primary parameters for 

 the launching safety analysis
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(a)

(b)

Fig. 4 . Pressure coefficient contours (a) and  

6DOF analysis results (b) at FF=FR=0  

and W

Figure 4에는 운동체의 무게가 W인 상태에서 전방 

및 후방 사출력이 작동하지 않는 (FF=FR=0) 조건에 

대한 6자유도 운동의 해석 결과를 나타내었다. 본 연

구에서 해석된 다양한 사출 조건 중에서 해당 조건

을 편의상 Case 01로 명시하였다. 전후방 사출력이 

작용하지 않는 조건이므로 사출 운동체는 자체 무게

에 의한 6자유도 운동을 하게 된다. Fig. 2에 나타낸 

결과와 동일한 조건을 갖는 baseline 케이스의 경우, 

후방 사출력의 크기가 전방 사출력에 비해 더 크기 

때문에, 사출 초기에 노즈업 운동이 유발된다. 반면

에 사출력이 작동하지 않는 Case 01의 경우에는 사

출 초기에 노즈다운 운동이 유발되는데, 운동체가 플

랫폼으로부터 충분히 멀어지기 이전에 발생되는 노

즈다운 운동은 운동체 후방에 부착된 조종면이 플랫

폼의 파일런에 충돌하게 되는 상황을 유발하는 것으

로 나타났다. 결과적으로, 운동체는 사출 후 0.23s 후

에 플랫폼의 파일런에 충돌함으로써 안정적인 사출

이 불가능한 것으로 나타났다. 

본 연구에서는 사출 운동체의 무게 변화에 대하여 

안정적인 사출이 불가능하게 되는 전방 및 후방 사

출력 조합의 반응 곡면을 도출하였다. Figs. 5-9에 운

동체의 무게 변화에 따라 도출된 사출 불안정 영역

을 나타내었다. 본 연구에서는 사출의 안정성을 판단

하기 위하여 MIL 규격[1]을 참고하였다. 이에 따라, 

사출 유도탄이 플랫폼으로부터 멀어진 이후에 불안

정성에 의해 주익 루트 코드 길이의 10% 이내로 다

시 가까워질 경우나, 물리적으로 직접 충돌이 발생하

는 경우에 불안정성을 갖는 것으로 판단하였다. 사출 

운동체의 무게가 줄어들수록 사출 운동의 불안정 영

역이 확대되는 것을 알 수 있다. 이는 운동체의 무게

가 감소함에 따라, 관성의 영향이 감소하게 되고, 주

변 유체의 공력에 의한 영향을 더 많이 받기 때문이

다. 모든 무게 조건에 대하여 후방 사출력이 0인 경

우에는 전방 사출력의 크기와 무관하게 불안정 사출 

조건이 도출되었다. 이는 Fig. 4에서 관찰되었던 운

동초기 노즈다운 경향과 연관된다.

Figures 5-9의 결과로부터, 운동체 무게 변화에 대

한 사출 운동체의 불안정 사출 곡면을 도출하였으며 

이를 Fig. 10에 나타내었다. 명시된 곡면상에 위치하

거나 곡면보다 더 작은 크기의 FR 영역에 사출 조건

이 위치하는 경우, 본 연구의 결과로부터, 안정 사출

이 불가능한 것을 알 수 있다. 본 연구에서 도출된 

안정성 반응 곡면을 활용하면, 유사 공중 플랫폼의 

설계 단계에서 사출 안정성의 판단이 효율적으로 가

능할 것이다. 

Fig. 5 . Unsafe ejecting launch region at 0 .1W
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Fig. 6. Unsafe ejecting launch region at 0 .2W

Fig. 7 . Unsafe ejecting launch region at 0 .5 W

  Fig. 8 . Unsafe ejecting launch region at 1.0 W

Fig. 9 . Unsafe ejecting launch region at 2.0 W

Fig. 10 . Response surface inducing unsafe 

  ejecting launch

Ⅳ. 결 론

본 연구에서는 전산유체역학과 6자유도 운동 해석

을 결합하여 사출 조건 변화에 따른 공중 발사 운동

체의 사출 안정성에 관한 해석이 수행되었다. 해석 

결과를 실험 측정 데이터와 비교함으로써 해석 기법

의 정확성을 검증하였으며, 이를 바탕으로 다양한 사

출 조건에 대한 사출 안정성 해석이 수행되었다. 사

출 운동체의 안정성에 지배적인 영향을 미치는 주요 

인자로써 운동체의 무게, 전방 및 후방 사출력의 크

기를 고려하였으며, 이들 인자의 변화에 대한 운동체

의 사출 안정성 반응 곡면이 도출되었다. 모든 조건

에서 후방 사출력이 작용하지 않는 경우에는 운동체

의 안정 사출이 불가한 것으로 나타났다. 또한 운동

체의 무게가 감소될수록 불안정 사출 영역이 확대되

었다.
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