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  플랫폼 및 사출 운동체의 안정성과 생존성 향상을 

위하여 플랫폼으로부터 상대운동 하는 운동체의 초기 

거동을 해석하는 것은 중요하다. 설계 초기 단계에서 

비행 조건 다변화에 따른 운동체의 거동 및 이에 대

한 경향성을 파악함으로써 최종 설계 기체에 대한 신
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ABSTRACT

  In the present study, unsteady flows around a projectile ejected from an aircraft platform have been numerically 
investigated by using a three dimensional compressible RANS flow solver based on unstructured meshes. The 
relative motion between the platform and projectile was described by six degrees of freedom(6DOF) equations of 
motion with Euler angles and a chimera technique. Initial behavior of the projectile for varying conditions, such as 
roll and pitch-yaw command on the control surface of the projectile, flight Mach number, and platform pitch angle, 
was investigated. The ejection stability of the projectile was degraded as Mach number increases. In the transonic 
condition, the initial behavior of the projectile was found to be unstable as increase of platform pitch angle. By 
applying the command to control surfaces of the projectile, initial stability was highly enhanced. It was concluded 
that the proposed simulation data are useful for estimating the ejection behavior of a projectile in design phase.
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뢰성을 향상시킬 수 있다.
  운동체의 초기 거동을 파악하기 위해서는 플랫폼과 

운동체 주위의 유체 흐름과 이에 따라 유발되는 힘 

및 모멘트를 파악하는 것이 중요하다. 공기역학적 해

석을 통한 사출 운동체의 성능 해석과 초기 설계가 

수행된 다수의 선행 연구[1-3]는 제한적인 조건에 대해

서만 정확성이 보장되는 Missile DATCOM[4]에 의존하

였다. Missile DATCOM의 경우, 고려 가능한 동체 단

면 형상이 한정적이며, 초음속 영역에서의 공력 데이

터는 정확성이 보장되지 않는 것으로 알려져 있다. 이

러한 경우, 고신뢰성이 보장되는 전산유체역학을 이용

한 공력 해석이 요구되지만, 사출 운동체의 초기 거동

을 해석하는 것은 플랫폼과 운동체 사이의 상대운동

을 고려해야 하는 고비용 비정상 상태 해석이 필요하

므로, 기발표된 관련 연구사례는 매우 적다.
  따라서, 본 연구에서는 전산유체역학을 이용하여 비

행 조건 변화에 따른 사출 운동체의 초기 거동에 관

한 연구를 수행하였다. 이를 위해 비정렬 격자 기반의 

3차원 압축성 비정상 유동 해석 기법을 적용한 전산

유체역학과 강체의 6자유도 운동방정식을 연계함으로

써 운동체의 거동을 유체-동역학적으로 해석하였다. 3
차원 공간에서, 전형적인 형태의 전투기와 공대지 유

도탄 형상을 고려하였으며, 복잡한 형상에 대해 격자

생성이 용이한 비정렬 격자계를 이용하였다. 플랫폼에 

대한 운동체의 상대운동을 모사하기 위하여 중첩격자

(overset mesh) 기법을 적용하였다. 다양한 유동 조건

에 대한 해석 결과를 제시하였으며, 운동체의 초기 궤

적을 분석함으로써 공중 사출 시스템 설계에 활용할 

수 있는 해석 방법을 구축하였다.

2. 수치해석 방법

2.1 유동 지배방정식 및 수치기법

  플랫폼 및 사출 운동체 주위의 아음속 및 천음속 

유동을 해석하기 위한 3차원 압축성 유동을 지배하는 

Reynolds-Averaged Navier-Stokes(RANS) 방정식을 적분

형태로 표현하면 아래와 같다.
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여기서 V는 제어체적을 의미하고, 는 제어표면, 

은 제어표면의 바깥 방향으로 정의되는 법선벡터, 

는 격자속도를 나타낸다. 식 (1)은 비정렬 격자계에서 

사용하기 위해 격자점 중심의 유한체적법으로 이산화

하였다. 비점성 플럭스는 공간에 대한 이차 정확도를 

갖는 Roe의 flux-difference splitting(FDS)[5]를 사용하여 

계산하였고, 점성 플럭스는 중심 차분법을 사용하여 

계산하였다. 시간적분을 위해 Gauss-Seidel 내재적 시

간적분법을 이용하였다. 유동장의 난류 점성계수는 

Spalart-Allmaras의 1-방정식 난류모형[6]을 사용하여 계

산하였다. 공간에 대한 2차 정확도의 계산에서 발생되

는 수치 불안정성을 해소하기 위해 Venkatakrishnan의 

limiter[7]를 사용하였다.

2.2 6자유도 운동방정식

  3차원 공간상에서, 플랫폼에 대한 운동체의 상대운

동을 해석하기 위하여 다음의 가정을 한 6자유도 운동 

방정식을 사용하였다. 첫째, 운동체와 플랫폼의 상대운

동 시 플랫폼은 해수면에 대하여 등속, 직선 운동을 

한다. 따라서 상대운동은 해수면에 대한 상대운동과 

같다. 둘째, 운동체의 기체고정 좌표계는 주축(principal 
axes)과 동일하다. 셋째, 운동체의 무게는 변하지 않는

다. 넷째, 운동체는 외부 힘에 의해 외형이 변하지 않

는 강체이다.
  뉴턴의 제 2법칙에 따라 운동체의 병진운동 및 회

전운동을 서술하는 운동방정식은 각각 식 (2), (3)과 

같다[8].
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여기서, 는 각 축 방향으로 중력 성분을 포함한 합

력, 은 물체의 질량,   는 선속도 성분,   은 

각속도, 은 각 축에 대한 모멘트, 그리고 는 운동

체의 관성 모멘트를 나타낸다.
  본 연구에서는 공간상에 놓인 물체의 자세를 표현하

기 위하여 오일러 각(Euler angle)을 이용하였다. 기준 

관성좌표계로부터 운동체에 고정되어 있는 상대운동 

좌표계에 대한 물체의 자세는 요각(yaw angle)-피치각

(pitch angle)-롤각(roll angle) 순서로 회전시킴으로써 유

일하게 표현된다. 이로부터, 오일러 각의 변화율과 물

체 각속도 벡터의 운동학적 관계식은 식 (4)와 같다.
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이때, ,  , 는 각각 롤각, 피치각, 요각을 나타낸다.
  한편, 기준 관성좌표계에 대한 운동체 무게중심의 

이동 속도를 시간에 대하여 적분함으로써 운동체의 

궤적을 도출할 수 있다. 기준 관성좌표계에 대한 운동

체 무게중심의 이동 속도는 앞서 서술한 병진운동 방

정식으로부터 도출되는 상대운동 좌표계에서의 물체 

속도 성분을 기준 관성좌표계로 좌표변환 함으로써 

얻을 수 있다. 그 형태는 다음의 식 (5)와 같다.
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이때,  , , 는 운동체 무게중심의 기준 관성

좌표계에 대한 공간 좌표를 나타낸다. ,  , 는 각

각 요각 회전, 피치각 회전, 롤각 회전에 대한 좌표변

환 행렬을 의미한다.
  이상으로부터 기준 관성좌표계에 대한 운동체의 상

대 운동을 서술하기 위한 6자유도 운동 방정식계를 

도출하였다. 이를 각 시간 단계마다 연립하여 풀이하

면 시간에 따른 운동체의 궤적, 속도, 각속도, 자세 등

의 운동학적 성분들이 도출된다. 시간에 대한 1계 상

미분 방정식 해석을 위하여 4차 정확도의 Runge-Kutta 
방법을 적용하였다. 유동 해석자와 연계에 있어서 유

동 방정식의 해와 6자유도 운동방정식의 해를 매 시간 

단계마다 서로 주고받는 완전히 결합된(tightly coupled) 
방법을 적용하였다.

3. 결과 및 고찰

  본 절에서는 앞 절에서 서술된 수치기법을 적용하

여 도출된 해석 결과에 대한 정성적, 정량적 서술을 

제시하였다. 본 연구에서 사용된 3차원 압축성 유동 

해석자 및 6자유도 운동 연계해석 방법의 경우, 다양

한 유동 문제 해석에 적용함으로써 이에 대한 정확성

을 검증한 바 있다[9,10]. 따라서 이에 대한 추가적인 검

증은 본 논문의 간결성을 위해 생략하였다.

3.1 형상 정보 및 유동 조건

  본 연구에서는 전형적인 고정익 전투기 및 유도탄 

형상이 해석의 대상으로 고려되었다. Fig. 1은 사용된 

플랫폼 및 운동체 형상에 대한 비정렬 중첩 격자계 

및 운동체 표면 격자 분포를 나타낸다. 해석에 사용된 

격자계는 점성 경계층 영역을 포함하여, 2,996,832개의 

격자점과 6,078,055개의 사면체 격자 요소로 구성되었

다. 플랫폼과 운동체 형상에 대하여 각각 120,340개 

및 890,260개의 표면 격자점이 사용되었다. 해석에 고

려된 고정익 전투기의 경우 대칭적 형태를 가지며, 옆

미끄러짐 각이 없는 유동 조건을 고려하였으므로, 대

칭 경계조건을 적용하여 해석 시간을 절감하였다. 플

랫폼과 운동체 표면에는 유동 점착(no-slip) 경계조건

을 적용하였으며, 유동장의 나머지 부분에는 원방경계

(far-field)를 적용하였다. 경계층 유동 포착을 위해 20
층의 프리즘 격자를 표면에 적층하였다. 프리즘 격자

의 초기 두께는 1.15의 y+값을 갖도록 하였으며, 각층

은 표면으로부터 1.2의 팽창비(stretching ratio)로 두께

가 증가되도록 하였다.
  플랫폼으로부터의 사출 운동을 모사하기 위하여, 플

랫폼의 주익 아랫면에 위치한 파일런의 밑면에서 작

용하는 전방 및 후방 사출기(ejector)를 고려하였다. 전

후방 사출기는 유도탄의 무게중심으로부터 약 0.16 
MAC(Mean Aerodynamic Chord)만큼 떨어진 위치로 모

델링 하였다. 해석 형상 및 전후방 사출력의 상세한 

제원은 보안상의 이유로 명시되지 않았다. 비정상 해
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석을 위한 무차원 시간 전진 간격은 유동장의 특성 

속도, 특성 길이, 반복계산 횟수, 그리고 전체 계산 영

역에 해당하는 물리 시간으로부터 추산하였으며, 2.5× 
10-3의 값을 갖는다. 수렴성 증진을 위해 적용된 이중

시간 적분기법의 반복 횟수는 20회를 적용하였으며, 
이를 통해 잔류항의 로그 값이 -0.2×10-2 수준으로 감

소하는 것을 확인하였다.

(a)

(b)

Fig. 1. (a) unstructured overset meshes, and 

    (b) surface mesh of the projectile

  본 연구에서 고려된 유동 조건 변화 인자는 총 네 

가지 요소로 구성되며, 비행 마하수, 플랫폼의 피치각, 
운동체 조종면에서의 롤축 커맨드 각도, 그리고 피치

축-요축 커맨드 각도이다. 또한, 플랫폼의 받음각은 모

든 해석 경우에 대하여 2도의 크기를 갖는다. 비행마

하수의 경우 아음속과 천음속에 해당하는 0.6 및 0.9를 

고려하였으며, 플랫폼의 피치각은 -5도, 0도, 그리고 5
도를 고려하였다. 이에 따라, 플랫폼의 해수면에 대한 

비행 경로각은 각각 -7도, -2도, 그리고 3도의 값을 갖

는다. 또한, 조종면에서의 롤축 커맨드 및 피치축-요축 

커맨드를 0.5도 크기로 부여함에 따라 나타나는 사출 

초기 안정성 변화를 관찰하였다.

(a) M = 0.6

(b) M = 0.9

  Fig. 2. Comparison of time trajectories for varying 

flight mach number
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3.2 비행 마하수의 영향

  비행 마하수 0.6 및 0.9 조건에서 운동체의 6자유도 

운동 해석이 수행되었다. Fig. 2는 해석 결과로부터 

얻어진 표면 압력계수 분포 및 시간에 따른 운동 궤

적을 비행 마하수 변화에 대하여 나타낸 것이다. 해석

의 결과로부터, 본 연구에서 고려된 유도탄의 경우 사

출 운동 시 롤 축 방향의 회전 운동이 크게 발생되는 

것을 알 수 있다. 이러한 경향은 비행 마하수가 증가

할수록 심화되었다.
  Fig. 3은 전술한 비행 마하수 조건에서 얻어진 6자
유도 운동 궤적 데이터를 나타낸다. 비행 마하수가 증

가됨에 따라, 운동체의 병진 운동 및 회전 운동이 가

속되는 것으로 나타났다. 이는 유동의 국부적인 가속

에 따라 발생되는 충격파와 플랫폼 사이의 상호작용

에 의해 나타난 불안정성에 기인한 것이다. 이로 인해 

(a) Linear trajectories

 
(b) Linear velocities

(c) Angular trajectories

 
(d) Angular velocities

(e) Force

 
(f) Moment

Fig. 3. 6DOF analysis for varying flight mach number

(a) Definition of sectional position

(b) x = -0.6(M = 0.6)

 
(c) x = -0.6(M = 0.9)

(d) x = 0.58(M = 0.6)

 
(e) x = 0.58(M = 0.9)

Fig. 4. Sectional pressure coefficient distributions for 

varying flight Mach number

비행 마하수가 증가될수록 사출 운동체의 초기 안정

성은 저하되었다. Fig. 4는 이러한 경향을 정성적으로 

관찰하기 위해, 선두부와 후방 영역에 대해 단면 압력

계수 분포를 나타낸 것이다. 비행 마하수가 증가함에 

따라 각 단면에서 보다 큰 압력차이가 발생되었으며, 
이로 인해 병진 및 회전 운동이 심화되는 것으로 나

타났다.

3.3 플랫폼 피치각의 영향

3.3.1 비행 마하수 0.6

  본 절에서는 비행 마하수 0.6 조건에서 플랫폼 피치

각의 변화에 따른 운동체의 사출 운동 궤적에 대하여 

서술하였다. Fig. 5는 해석 결과로부터 얻어진 표면 

압력계수 분포 및 시간에 따른 운동 궤적을 플랫폼 

피치각 변화에 대하여 나타낸 것이다. 이로부터, 비행 
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(a) Zero pitch angle

(b) Pitch angle = 5 deg

  Fig. 5. Comparison of time trajectories for varying 

platform pitch angle at M = 0.6

마하수가 0.6인 조건에서는 플랫폼 피치각이 노즈업 

방향으로 존재할 경우, 사출 초기 롤축 방향의 회전 

운동이 저감되는 것을 알 수 있다.
  Fig. 6는 전술한 플랫폼 피치각 조건에서 얻어진 6
자유도 운동 궤적 데이터를 나타낸다. 플랫폼 피치각

이 양의 방향으로 증가됨에 따라, 운동체의 병진 운동 

및 회전 운동이 저감되는 것으로 나타났다.

3.3.2 비행 마하수 0.8

  본 절에서는 비행 마하수 0.8 조건에서 플랫폼 피치

(a) Linear trajectories

 
(b) Linear velocities

(c) Angular trajectories

 
(d) Angular velocities

(e) Force

 
(f) Moment

Fig. 6. 6DOF analysis for varying platform pitch angle 

at M = 0.6

각의 변화에 따른 운동체의 사출 운동 궤적에 대하여 

서술하였다. Fig. 7은 해석 결과로부터 얻어진 표면 

압력계수 분포 및 시간에 따른 운동 궤적을 플랫폼 

피치각 변화에 대하여 나타낸 것이다. 이로부터, 비행 

마하수가 0.8인 조건에서는 플랫폼 피치각이 존재할 

경우, 사출 초기 롤축 방향의 회전 운동이 보다 심화

되는 것을 알 수 있다. Fig. 8은 전술한 플랫폼 피치

각 조건에서 얻어진 6자유도 운동 궤적 데이터를 나

타낸다. 플랫폼 피치각이 존재함에 따라, 운동체의 병

진 운동 및 회전 운동이 심화되는 것으로 나타났다. 
Fig. 9에 각 단면에서의 압력계수 분포를 나타내었다. 
비행 마하수 0.8인 경우에는 피치각이 증가할수록 각 

단면에서 보다 큰 압력차이가 발생되고, 이에 따라 병

진 및 회전 운동이 심화되는 경향이 나타났다.



비행 조건 변화에 따른 사출 운동체의 초기 거동에 관한 수치적 연구

한국군사과학기술학회지 제22권 제4호(2019년 8월) / 523

(a) Zero pitch angle

(b) Pitch angle = 5 deg

(c) Pitch angle = -5 deg

 Fig. 7. Comparison of time trajectories for varying 

platform pitch angle at M = 0.8

(a) Linear trajectories

 
(b) Linear velocities

 

(c) Angular trajectories

 
(d) Angular velocities

(e) Force

 
(f) Moment

Fig. 8. 6DOF analysis for varying platform pitch angle 

at M = 0.8

3.4 롤축 커맨드의 영향

  본 절에서는 운동체의 꼬리 날개에 부착된 조종면

의 롤축 방향 커맨드 부여에 따른 운동체의 사출 운

동 특성을 관찰하였다. 이 때 고려된 커맨드 각도의 

크기는 0.5도의 절댓값을 갖는다. Fig. 10은 해석 결과

로부터 얻어진 표면 압력계수 분포 및 시간에 따른 

운동 궤적을 롤 커맨드 변화에 따라 나타낸 것이다. 
이때, 플랫폼 피치각은 0도, 비행 마하수는 0.9, 플랫

폼의 받음각은 2도가 된다. 조종면에 롤 커맨드가 부

여됨에 따라, 사출 초기 회전 운동이 저감되며, 안정

성이 크게 향상되는 것을 알 수 있다.
  Fig. 11은 전술한 롤 커맨드 조건에서 얻어진 6자유

도 운동 궤적 데이터를 나타낸다. 롤 커맨드 값이 존재

함에 따라, 운동체의 병진 운동 및 회전 운동이 크게 
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(a) x = -0.6(zero pitch)

 
(b) x =-0.6(pitch=5 deg)

(c) x = 0.58(zero pitch)

 
(d) x =0.58(pitch=5 deg)

Fig. 9. Sectional pressure coefficient distributions for 

varying platform pitch angle at M = 0.8

저감되는 것으로 나타났다. 이러한 특성을 향후 유도

무기 설계 단계에서 응용할 수 있을 것으로 판단된다.

3.5 피치축-요축 커맨드의 영향

  본 절에서는 운동체의 꼬리 날개에 부착된 조종면

의 피치축-요축 방향 커맨드 부여에 따른 운동체의 

사출 운동 특성을 관찰하였다. 이 때 고려된 커맨드 

각도의 크기는 롤축 방향의 경우와 동일하게 0.5도의 

절댓값을 갖는다. Fig. 12는 해석 결과로부터 얻어진 

표면 압력계수 분포 및 시간에 따른 운동 궤적을 커

맨드의 변화에 따라 나타낸 것이다. 이때, 플랫폼 피

치각은 0도, 비행 마하수는 0.9, 플랫폼의 받음각은 2
도가 된다. 롤축의 경우와 마찬가지로, 조종면에 커맨

드가 부여됨에 따라, 사출 초기 회전 운동이 저감되

며, 안정성이 향상되는 것을 알 수 있다.
  Fig. 13은 전술한 피치축-요축 커맨드 조건에서 얻

어진 6자유도 운동 궤적 데이터를 나타낸다. 커맨드 

값이 존재함에 따라, 운동체의 병진 운동 및 회전 운

동이 저감되는 것으로 나타났다. 롤축 방향 커맨드와 

피치축-요축 방향 커맨드의 적용으로부터 사출 초기

에 안정성이 크게 향상되는 것으로 나타났다. 향후, 
유도 무기 개발 단계에서 운동체 조종면에 대한 동적 

제어를 통해 운동체의 동안정성을 크게 향상시킬 수 

(a) Without command

(b) With command

 Fig. 10. Comparison of time trajectories for varying 

roll command angles

있을 것으로 판단된다. 이 경우, 본 연구에서 제시된 

3차원 비정상 유동 해석 결과가 유용하게 활용될 수 

있을 것으로 판단된다.

4. 결 론

  본 연구에서는 3차원 압축성 Navier-Stokes 방정식 

및 6자유도 운동방정식을 지배방정식으로 하는 CFD-6
자유도 연계 해석 기법을 이용하여 비행조건 변화에 
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(a) Linear trajectories

 
(b) Linear velocities

(c) Angular trajectories

 
(d) Angular velocities

(e) Force

 
(f) Moment

Fig. 11. 6DOF analysis for varying roll command 

angles

따른 사출 운동체의 초기 거동에 관한 연구를 수행하

였다. 일반적인 형태의 고정익 전투기에서 사출되는 

유도탄의 사출 초기 운동을 모사하였다. 비행 마하수, 
플랫폼의 피치각, 조종면의 롤 커맨드, 피치축-요축 

커맨드를 주요 인자로 하여, 각 조건 변화에 따른 유

도탄의 초기 거동을 관찰하였다.
  비행 마하수가 증가함에 따라 유도탄의 사출 안정

성은 크게 저하되었다. 비행 마하수가 0.6인 경우, 플

랫폼 피치각이 존재할 때 사출 안정성이 향상되었으

며, 천음속 조건에 해당하는 비행 마하수 0.8 조건에

서는 이와 반대되는 경향이 나타났다. 사출 초기의 안

정성을 향상시키기 위하여 롤축 및 피치축-요축 방향

에 대한 자세 제어를 고려하였으며, 이에 따라 초기 

안정성이 크게 향상되는 것을 확인하였다. 본 연구에

(a) Without command

(b) With command

 Fig. 12. Comparison of time trajectories for varying 

pitch-yaw command angles

서 제안된 3차원 비정상 상태 공력 해석 결과는 향후 

유도무기의 개발 단계에서 유용하게 활용될 수 있을 

것으로 판단된다.

후        기

  본 연구는 LIG 넥스원의 “공중발사 유도무기의 초

기 비행 안정화 기술 연구” 연구비의 지원으로 수행

되었습니다.
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(a) Linear trajectories

 
(b) Linear velocities

(c) Angular trajectories

 
(d) Angular velocities

(e) Force

 
(f) Moment

    Fig. 13. 6DOF analysis for varying pitch-yaw 

command angles
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