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1. 서    론

  항공기 주익 아래에 장착되는 서스펜션 장비는 전기

배선 보호 및 페어링 역할을 하는 파일런(Pylon)과 주

어진 환경 및 임무에 따라 외부장착물을 장착 수송 및 

투하할 수 있도록 설계된 폭탄걸이(Bomb Rack)로 구

성된다. 서스펜션 장비에 외부연료탱크를 장착하여 장

거리 항법을 가능케 할 수 있으며, 무장을 장착하여 

전투 임무를 수행할 수 있다. 항공기 기동 중 기동상

태에 따라 외부장착물에는 공력(Aerodynamic Force)

과 관성력(Inertia Force)에 의한 힘과 모멘트가 발생

하게 되고 이 힘은 파일런 내부에 장착되는 폭탄걸이

에 수직 하중을 지지하는 훅(Hook) 2개소와 외부장착

물의 횡 방향 하중을 지지하는 스웨이브레이스

(Swaybrace)의 4개소에서 반력(Reaction Force)으로 

작용한다. 하중해석절차로 획득한 반력은 서스펜션 장

비의 구조설계하중으로 사용될 수 있으며, 반력의 방

향 및 크기에 대한 예측 값이 구조적으로 감당하기 어

려울 정도일 경우 기동조건을 제한할 근거로 제시될 

수 있다.

  본 연구에서는 미 군사규격 내용을 참조하여 외부장

착물에 작용하는 외력 및 폭탄걸이에 발생하는 반력계

산 절차를 소개하였다[1, 2]. 또한, 외부장착물에 외력 

작용 시 외부장착물과 폭탄걸이의 체결 부에서 발생하

는 서로간의 접촉 및 분리 하중 계산 과정에서 실제와 

같은 하중이 계산되도록 하였고, 좌/우측 주익 각 2개

의 서스펜션 장비에 작용하는 하중을 예측하도록 시스

템을 구성하였다[3]. 또한, 엑셀을 사용하여 해석시스

템을 구성하였고, 실제 비행 데이터를 입력 조건으로  

해석을 수행하여 해석 시스템의 신뢰성을 검증하였다. 
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2. 구조설계하중 계산절차

2.1 입출력 정보
  항공기 기동 시 서스펜션장비에 작용하는 구조하중

해석은 Fig. 1과 같은 순서로 계산된다. 천이하중해석

을 수행하기 위해 시간에 의존적인 입력변수와 시간에 

독립적인 입력변수를 구분하였다. 시간에 의존적인 변

수로는 비행고도(Altitude), 온도(Temperature), 받음

각(Angle of Attack), 옆미끄럼각(Side Slip Angle), 

비행속도(Velocity), 가속도(Acceleration), 각속도

(Angular Velocity), 각가속도(Angular Acceleration)

가 있으며, 시간에 독립적인 변수는 외부장착물과 폭

탄걸이의 무게(Weight), MOI(Moment of Inertia) 및 

형상치수(Dimension) 등이 있다. 항공기 무게중심

(Center of Gravity) 기준으로 입력되는 변수들은 외

부장착물 기준으로 재계산 되며, 주익 아래 4곳의 서

스펜션 장착위치(좌/우 날개, 내측/외측)에서 외부장착

물에 작용하는 6분력 하중과 폭탄걸이의 6개소에 작용

하는 하중으로 계산하여 출력되도록 시스템을 구성하

였다.

2.2 외부장착물 작용하중 계산절차
  외부장착물을 장착한 상태로 항공기가 비행하면 외

부장착물에는 관성력과 공력이 작용하게 된다.

nxs  ax  g

 z∆Y  y∆Z y z∆X

 x y∆Y  x z∆Z 
nys  ay g


 x∆Z z∆X  x z∆Y

 x y∆X  y z∆Z 
nz s  az  g


 y∆X  x∆Y  y x∆Z

 x Z∆X  yz∆Y 

nis  외부장착물의i축관성하중배수
 중력가속도ai 항공기의i축가속도
i 항공기의 i 축각가속도
i 항공기의 i축각속도
∆X ∆Y  ∆Z  항공기와외부장착물의무게중심간거리

Fig. 1 Flow Chart for Transient Structural Load Analysis of Suspension Equipment
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  관성력은 항공기 기동 시 작용하는 각속도, 가속도, 

각가속도의 영향으로 발생하며, 외부장착물의 무게와 

MOI의 연산으로 계산된다. 관성력을 계산하기 위한 각

속도, 가속도, 각가속도는 일반적으로 항공기 무게중

심을 기준으로 제시된다. 그러나 항공기와 외부장착물

의 무게중심은 위치가 일치하지 않으므로, 외부장착물

에 작용하는 관성력을 계산하기 위해 항공기 무게중심

에 작용하는 가속도와 각가속도를 외부장착물의 무게

중심에 작용하는 가속도로 재계산해야 한다. 따라서 

상기 제시된 수식과 같이 외부장착물에 작용하는 가속

도가 계산된다.

  여기서 중량 Ws인 외부장착물의 축 방향으로 작용

하는 관성력은 아래와 같다. 

P ii n ertia Ws ×n is

  또한, 관성모멘트는 아래와 같이 계산된다.

Mx i n ertia  Ixx x Iyy Izz  y z Iyz  y  z
 Ixz  z x y Ixy y z x

Myi n ertia  Iyy y Izz  Ixx  z x Ixz  z  x
 Ixy x yz Iyz  z x y

Mz i n ertia  Izz z Ixx  Iyy x y Ixy x  y
 Iyz  y x z Ixz  x y z

  항공기 기동 시 발생하는 공기의 흐름으로 외부장착

물 표면에 작용하는 공력은 아래 수식으로 계산된다.

P iair  C i×q×S
M iair  C i× q×S×L

Ci 공력계수
q동압S 기준넓이L 기준길이

  여기서 공력계수 Ci 는 받음각과 옆미끄럼각의 

함수로 외부장착물에 대한 풍동시험이나 전산유체역학

(Computational Fluid Dynamics)을 통하여 획득할 수 

있다. 공력계수는 공력계수식에 받음각과 옆미끄럼각

을 입력하여 계산되고 마하수(Mach Number)에 대한 공

력계수 값의 보정은 선형보간(Linear Interpolation)

Fig. 2 Applied Load at Store Center of Gravity

  air R×TL× h
p×M× T

L× h 
R× L
g×m

P 대기압해수면기준
T 대기온도해수면기준
g 중력가속도h 고도L 온도감률R 기체상수M 몰질량

으로 처리하였다. 그리고 동압(Dynamic Pressure)계산 

시 고도에 따라 변화하는 공기 밀도는 위 수식을 적용

하여 계산하였다.

  밀도 계산 수식의 계수들은 표준대기의 기준값을 사

용하였고 고도조건에 따라 보정된 공기의 밀도가 계산

에 적용되어 보다 현실적인 공력을 예측할 수 있도록 

하였다. 

  상기 정의된 관성력과 공력은 각각 무게중심과 공력

중심을 기준으로 계산된 값으로 좌표변환을 통해 무게

중심에서 합력으로 재계산하여 외부장착물에 작용하는 

전체하중으로 Fig. 2와 같이 계산하였다.

2.3 반력계산절차
  2.2절에서 설명한 외부장착물 무게중심에 가해지는 

하중은 Fig. 3과 같이 폭탄걸이의 6개 지점(훅 2개소, 

스웨이브레이스 4개소)반력으로 전달된다.

  폭탄걸이의 구조하중을 계산하기 위한 반력산출식은 

다음의 가정에서 출발한다.

 (1) 장착물과 폭탄걸이는 변형하지 않는다.

 (2) 훅은 Z방향으로 인장하중만을 담당한다. 

 (3) 스웨이브레이스는 압축하중만을 담당한다. 
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Fig. 3 Reaction Force on Suspension Equipment

Fig. 4 Force and Moment Equilibrium between 
Applied Load and Reaction Force

 (4) 전방훅은 +X방향, 후방훅은 -X방향 하중만을 지

지한다.

 (5) 외부장착물에 발생하는 요(Yaw) 방향 모멘트는 

스웨이브레이스와 훅이 분배계수 SB 만큼 분담하

여 담당한다.

  가정(5)에서 언급한 분배계수 SB는 외부장착물에 작

용하는 요 방향 모멘트에 대하여 전체 발생하는 반력 

중 스웨이브레이스가 담당하는 비율을 말한다. 분배계

수에 영향을 미치는 주요 인자로는 스웨이브레이스와 

훅의 위치, 서스펜션 장비와 외부장착물의 강성, 외부

장착물에 작용하는 하중이 있으며, 분석 및 해석적으

로 분배계수를 계산하기 어려워 보통의 경우 실험적인 

방법을 사용하여 분배계수 값을 획득한다.

Fig. 5 Applied Load Case on Hooks in Z-axis

Case
RZ

F T

(FWD)

RA
F T

(AFT)
Load cases

1 + + FWD & AFT Hook Loaded

2A + - FWD Hook & AFT S/B Loaded

2B - + AFT Hook & FWD S/B Loaded

3 - - FWD & AFT S/B Loaded

Table 1 Conditions of Load Case on Hooks

RZF
T
 Px RC  Pz×LAL My VCFLFSLAL
VCALALLASLFLLAL

RZ
AT
 Px RC  Pz×LFL My VCFLFLLFS
VCALFLLASLFLLAL

 상기 명시된 가정에 따라 장착물 및 폭탄걸이는 변형

하지 않는 강체(Rigid)조건 임을 알 수 있다. 따라서 

외부장착물 무게중심에 작용하는 하중과 폭탄걸이의 6

개소의 반력들은 Fig. 4와 같이 모든 지점에서 힘과 

모멘트의 합이 항상 0이 되어야 한다는 조건을 만족하

여야 하며, 반력 산출식은 이 힘과 모멘트 평형 조건

으로부터 유도 된다. 또한, 상기 명시한 수식은 전 후

방 훅에 작용하는 Z방향 하중의 형태가 인장인지 압축

인지 확인하기 위해 사용되는 수식으로 이를 통해 산

출된 값 중에 만약 음수 값, 즉 압축하중이 작용하게 

될 경우에는 수정된 수식을 사용한다.

  즉, 가정 (2)의 조건에 따라 훅은 압축하중을 담당

하지 않으므로 훅에 Z방향으로 압축하중이 작용할 경

우 해당하는 훅을 배제한 뒤 힘과 모멘트 평형조건으

로 수식을 다시 유도해 반력을 재계산한다.

  훅에 작용하는 반력의 종류는 Fig. 5와 같으며, 

Table 1과 같이 Case 별 하중 담당 위치를 정의할 수 

있다.
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3. 구조설계하중해석

3.1 입력 기동조건
  서스펜션 장비의 천이구조하중해석 시스템을 이용하

여 해석을 수행하기 위해 입력 기동조건으로 항공기가 

180° 롤(Roll) 기동한 뒤 배면 비행하는 실제 비행시

험 결과를 사용하였다. 총 해석 시간은 5초, △t는 

0.02초 이며, Table 2와 같이 비행고도와 비행속도가 

일정하게 입력되었고, 공기밀도계산 수식을 이용해 대

기온도와 공기밀도는 Table 2와 같이 계산하여 해석

에 적용하였다. 또한, 시간에 따른 받음각, 옆미끄럼각, 

각속도, 가속도, 각가속도를 Fig. 5와 같이 입력하였

다. 외부장착물의 정보는 Table 3과 같이 무게는 외측 

400lb, 내측 500lb를 적용하였고, 외부장착물 무게중

심의 Y방향 위치는 내측 5ft, 외측 10ft를 사용하였다. 

그리고 항공기 기동조건으로 계산되어 각 Station의 

외부장착물에 적용되는 하중배수, 받음각, 옆미끄럼각

은  Table 3와 같으며, Fig. 6과 같이 기동조건을 입

력하여 하중해석을 수행하였다.

비행고도 15,000ft

비행속도 260KEAS

대기온도 -14.7℃

공기밀도 0.001496slug/ft3

마하수 0.25

Table 2 Flight Conditions

Station1

LH/OB

Station2

LH/IB

Station3

RH/IB

Station4

RH/OB

외부장착물 
무게

400lb 500lb 500lb 400lb

외부장착물
무게중심(BL)

-10ft -5ft 5ft 12ft

외부장착물
받음각

1.8° ~ 4.4°

외부장착물
옆미끄럼각

-3.2° ~ 4.3°

외부장착물
하중배수(x)

-1.9g
~ 0.1g

-0.7g
~ 0.3g

-0.3
~ 1.5g

-0.3g
~ 2.7g

외부장착물
하중배수(y)

-3.1g
~ 1.2g

-1.9g
~ 0.1g

-2.0g
~ 0.4g

-3.1g
~ 1.5g

외부장착물
하중배수(z)

0.5g
~ 1.2g

0.5g
~ 1.2g

0.5g
~ 1.2g

0.5g
~ 1.2g

Table 3 External Store Conditions

Fig. 6 Input Data Schematic (Looking Forward)

Fig. 7 Flight Data at Aircraft Center of Gravity 
(a) Angle of Attack & Side Slip Angle,
(b) Angular Velocity, (c) Acceleration,
(d) Angular Acceleration   

3.2 해석결과
  하중해석을 통해 총 4개 Station에서 서스펜션 장비

의 천이구조하중해석 결과를 도출하였다. 해석입력 기
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동조건인 Fig. 7 (d)의 파란색 실선과 같이 항공기가 

X축의 양의 회전방향으로 가속하였다가 감속하여, 우

측 날개가 상승, 좌측 날개가 하강하는 180° 롤 기동

을 하는 것이다. 180° 롤 기동으로 인하여 해석결과 

는 Fig. 8과 같이 각각의 외부장착물에 Z방향 하중이 

발생하여 전후방 훅에 작용하는 Z방향 인장하중 값이 

Fig. 9, 10의 (c) 와 같이 변화한다. 항공기가 회전하

기 시작하는 0초에서 2.2초까지, Station1, 2의 Z방향 

하중은 감소하고, Station3, 4의 경우 하중이 증가한

다. 반대로 2.2초 이후 시간에는 Station1, 2의 하중이 

증가하고, Station3, 4 하중이 감소한다. 따라서 그림 

9, 10의 (c) 와 같이 기준시간(2.2초) 이전에는 좌측날

개의 외부장착물(내측 : Station2, 외측 : Station1)에 

비하여 우측날개의 외부장착물(내측 : Station3, 외측 

: Station4)에 인가되는 하중이 보다 크게 발생하였고, 

반대로 기준시간 이후에는 우측날개의 외부장착물보다 

좌측날개의 외부장착물에 인가되는 하중이 보다 크게 

발생 하였다. 이는 항공기가 180° 롤 기동을 위하여 

기준시간 이전에는 X축 방향으로 가속회전을 하였다가 

배면비행을 위하여 감속회전을 하여 나타나는 현상이

다. 현재 해석은 저속으로 비행하는 조건으로 공력에 

대한 영향성이 미비하여 앞서 2장에서 명시한 외부장

착물에 작용하는 Z방향의 관성하중배수   계산식의 

Fig. 8 Applied Angular Acceleration at Each of 
Station (Looking Forward)

Fig. 9 Results of Load Analysis at FWD hook
(a) RXF, (b) RYF, (c) RZF

Fig. 10 Results of Load Analysis at AFT hook
(a) RXF, (b) RYF, (c) RZF
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 ∆ 항이 대부분 영향을 주어 발생하는 현상이

라 판단할 수 있다. 또한, 롤 기동에 의하여 Fig. 11과 

같이 외부장착물의 Y방향으로 하중이 발생하여 Fig. 

12와 같이 스웨이브레이스에 작용하는 압축하중이 변

화한다. 이는 항공기가 X축 방향으로 회전하면서 각속

Fig. 11 Applied Angular Velocity at Each of 
Station (Looking Forward)

Fig. 12 Results of Load Analysis at Swaybrace

도가 발생하고 각각의 외부장착물에 원심력이 작용하

여 나타나는 현상이다. 그 결과 Fig. 9, 10 (b)와 같이 

좌측날개의 내/외측의 외부장착물(Station1, Station2)

에는 –Y방향으로 원심력이 작용하여 Fig. 12 (a), (c) 

의 파란색 그리고 붉은색 선과 같이 좌측 스웨이브레

이스에 압축하중이 증가하는 것을 확인할 수 있고, 우

측날개의 내/외측 외부장착물(Station3, Station4)에는 

Fig 12 (b), (d)와 같이 우측 스웨이브레이스에 압축하

중이 증가하는 것을 확인할 수 있다. 이는 또한, 외부

장착물에 작용하는 Y방향 관성하중배수  에서 


 

∆ 항의 영향으로 발생하는 현상임을 알 수 

있으며, 외부장착물의 무게중심과 항공기의 무게중심

의 FS(Fuselage Station)가 거의 같은 위치에 있어 Y

방향 관성하중배수에 Z축 방향 각속도의 영향성은 미

비하고 X축 방향 각속도가 대부분 영향을 준 것으로 

분석할 수 있다. 이처럼 하중해석 결과 분석으로 전체

해석은 물리적인 오류 없이 수행되었음을 확인할 수 

있다.

4. 결  론

  본 연구에서는 항공기 기준의 기동 고도, 온도, 받음

각, 옆미끄럼각, 비행속도, 가속도를 입력조건으로 사

용하고, 각 Station에서 구조하중이 출력되도록 천이구

조하중해석 시스템을 구성하였다. 실제 180° 롤 기동 

비행시험 데이터를 해석하여 서스펜션 장비에 작용하

는 구조설계하중을 시간에 따라 계산할 수 있었으며, 

현 기동조건에서 각속도와 각가속도에 기인한 관성하

중이 서스펜션 장비에 대부분의 구조하중으로 작용한

다는 사실을 알 수 있었다. 이렇게 현재의 해석은 일

정고도에서 저속으로 비행하는 시험결과를 사용한 제

한적인 해석으로 고도차로 발생하는 공기밀도의 변화

와 높은 마하수의 비행으로 발생할 수 있는 다양한 공

력효과들이 제대로 반영되는지는 평가하지 못하였다. 

따라서 추후 다양한 기동조건에 대한 비행시험결과를 

확보하여 밀도변화 및 공력효과에 대한 평가가 이루어

져야 할 것이다.

  현재 천이구조하중계산 시스템은 엑셀로 작성하여 

비행데이터 입력 시 모든 결과가 하나의 화면에 출력
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되도록 구성되어있다. 따라서 본 연구에서 중점으로 

다루었던 구조설계하중계산뿐만 아니라 외부장착물의 

무게, 형상, 항공기에 작용하는 고도, 속도, 가속도 및 

서스펜션 장비의 다양한 설계변수들이 구조하중에 어

떠한 영향을 주는지 직관적으로 도출할 수 있어 서스

펜션 장비의 장착 위치 및 기동조건을 최적화하는데 

도움이 될 것으로 판단된다.

  추가적으로 공력 및 관성력에 기인한 정적, 동적 공

탄성(Aeroelastic)효과로 날개가 변형할 시 바뀌게 되

는 외부장착물의 위상 변화와 항공기의 받음각 및 옆

미끄럼각의 변화로 발생할 수 있는 항공기 날개 아래

의 박리유동(Separation Flow)등을 고려하여 시스템을 

보완하게 되면 더욱 정밀한 해석이 가능할 것으로 판

단된다.
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