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A pod mounted on an aircraft external must be installed on an aircraft after its structural safety is verified under flight

conditions. This paper presents methods of flight load and test load generation. Evaluation of test result data and standards

for failure mode are also presented. First of all, to verify the static structural stability, flight loads for the aircraft maneuvering

conditions were calculated. Finite element analysis was then performed with flight loads. As a result of the analysis,

structures were verified to have a margin of safety for a given design requirement. In addition, it was confirmed that the

launcher tube had enough rigidity to support the missile. Thus, the role of stinger such as longeron and hardback was

insignificant. Finally, based on results of tests and analysis, the static structural stability of pod was substantiated and the

reliability and effectiveness of the analysis model were obtained. These results and dynamic stability verification results

suggest that an optimal design is necessary.
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1. 서론

본 연구의 대상 구조물은 Fig. 1과 같이 항공기 외부에 장착

된 포드(Pod)로 항공기의 안전을 위하여 감항인증과 같은 비행

적합성을 검증해야 한다[1]. 비행적합성 중 구조안전성 평가는

크게 정적구조안전성과 동적구조안전성으로 나뉘게 되며, 정적

구조안전성은 항공기 기동조건에서 발생하는 비행하중을 MIL-

STD-8591 [8] 규격에 따라 분석하고 이를 반영하여 평가한다.

이러한 항공기 주 구조물과 외부 장착물에 작용하는 비행하중

을 분석하고 수치해석적방법과 시험적 방법으로 정적구조안전

성을 검증하는 연구가 많이 수행되었다[2,3]. 동적구조안전성은

항공기에서 발생하는 엔진진동과 공력에 의한 플러터(Flutter)

같은 진동 환경에서 내구성평가를 MIL-STD-810G [9] 규격에

따라 수행하여 검증한다. 진동 환경에서 구조물의 고유주파수를

분석하고 회피 설계를 수행하거나 구조물의 피로수명을 분석하

는 동적구조안전성에 대한 연구 또한 많이 수행되고 있다[4,5].

본 연구에서는 비행하중이 작용하는 포드의 정적구조안전성을
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평가하기 위하여 포드가 장착되는 항공기 기동조건에 따라 발

생하는 관성하중(Inertia Load)과 포드표면에 발생하는 공력하중

(Aerodynamic Load)을 분석하였다. 정적구조해석은 관성하중과

전산유체역학(Computational Fluid Dynamics, CFD) 분석으로

계산한 공력하중을 맵핑(Mapping) 알고리즘으로 유한요소모

델(Finite Element Model)에 적용하여 수행하였다. 포드의 안

전성을 검증하기 위해 구조물에서 발생할 수 있는 파손모드에

따라 안전여유(Margin of Safety, M.S)를 분석하였다. 해석결

과를 토대로 포드에 작용하는 전단력선도(Shear Force Diagram)

와 굽힘하중선도(Bending Moment Diagram)를 이용하여 비행

하중을 시험하중으로 변환하여 정적구조시험을 수행하였다.

분포하중 형태의 시험하중을 최소한의 작동기(Actuator)로 포

드에 모사하기 위하여 휘플트리(Whiffle Tree)를 사용하였다

[6]. 시험으로 구조물의 파손 여부를 판단하고, 해석의 변형률

과 비교/분석하여 구조물의 안전성과 해석기법에 대한 검증을

수행하였다. 

2. 항공기 비행하중 분석

항공기의 비행하중 분석은 항공기 기동조건에서 포드와 같은

외부장착물에 작용하는 하중을 분석하고 이를 이용하여 구조적

안전성을 검증하기 위해 우선으로 수행된다. 비행하중은 관성하

중과 공력하중으로 이루어져 있으며 MIL-STD-8591 절차에 따

라 분석을 수행하였다. 

비행하중 분석에 사용되는 기준 좌표는 규격에 따라 Fig. 2와

같이 고정익 항공기의 좌표를 대상항공기인 회전익기에 동일하

게 적용하였다.

2.1 관성하중

관성하중은 Table 1의 MIL-STD-8591 Appendix B Table

C-II 회전익기의 기동조건에서 하중배수, 각속도, 그리고 각가속

도로 항공기 특정 위치에 장착되는 포드 질량중심(Center of

Gravity)에 작용하는 하중을 의미한다. 외부 장착물에 작용하는

관성하중은 선형관성하중과 회전관성하중이 있으며, 선형관성

하중은 항공기의 선형가속도와 회전체에서 발생하는 오일러 힘

(Euler Force)과 원심력(Centrifugal Force)을 식(1)과 같이 나타

낼 수 있다. 식(1)에 포드의 중량을 곱하여 식(2)와 같이 포드

질량중심에 작용하는 선형관성력을 계산한다.

(1)

(2)

여기서 ΔX = Xstore cg – Xairfraft cg, ΔY = Ystore cg – Yairfraft cg,

ΔZ = Zstore cg – Zairfraft cg는 항공기의 롤(Roll), 피치(Pitch), 그리고

요(Yaw) 기동으로 인해 회전체에서 발생하는 힘을 계산하기 위

한 항공기 질량중심과 포드의 질량중심의 차이를 나타낸다. 회

전관성력은 식(3)과 같이 Transport Theorem에 각 운동량(Iw)를

대입하여 회전관성력을 구한다. 관성하중은 운동의 반대 방향으

로 작용하는 가상힘으로 부호는(-)를 적용하였다.
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Fig. 1 Configuration of pod

Fig. 2 Coordination of aircraft flight load
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2.2 공력하중

공력하중분석은 일반적으로 전산유체역학분석을 수행하지만

여러 조건에 대하여 전산유체역학분석으로 하중을 분석할 경

우 많은 시간이 필요하다. 그래서 본 연구에서는 유도무기의

다양한 형상과 기동조건에 대하여 시험적 데이터를 기반으로

공력계수를 분석하는 Missile DATCOM으로 공력하중을 산출

하고 최종적으로 선별된 기동조건에 대하여 전산유체역학분석

을 수행하였다. 공력하중은 항공기의 운항고도, 속도에 따른 동

압(Dynamic Pressure)과 받음각(Angle of Attack, AOA) α, 옆

미끌림각(Side Slip Angle) β 그리고 장착각(Incidence Angle)

로 계산된다. 본 연구의 포드는 항공기에 장착되는 장착각은

0o이며, 받음각 α와 옆미끌림각 β는 Fig. 3의 MIL-STD-8591

FIGURE B-3과 FAA29-2C의 규격으로 최대/최소 각도를 선정

하였다.

2.3 비행하중 선정

관성하중과 공력하중을 계산하여 포드 질량중심에 작용하는

비행하중 분석을 수행하면 수많은 경우의 비행하중이 계산된다.

모든 경우의 비행하중에 대하여 포드의 구조안전성을 검증하려

면 많은 시간과 노력이 필요하므로 비행하중 중에 구조물 파손

에 가장 영향을 많이 주는 비행하중을 선정할 필요가 있다. 비

행하중을 선정하기 위하여 Fig. 4와 같은 볼록포(Convex Hull)

알고리즘과 Table 2과 같이 6분력의 최대/최소 하중을 이용하는

방법이 있다. 본 연구에서는 6분력에 대한 최대/최소 하중을

선정하여 구조안전성을 검증하는 설계제한하중(Design Limit

Load, DLL) 비행조건을 선정하였다.

3. 포드 정적구조해석

3.1 유한요소해석 모델 및 경계조건

포드의 구성품은 유도탄이 장착되는 4개의 발사관과 유도탄

이 장착된 발사관의 하중을 분산하여 지지하기 위한 론저론, 탄

장착대(Bomb Rack)와 연결되는 하드백(Hardback), 발사관과 론

저론 그리고 하드백을 연결하는 벌크헤드(Bulk Head), 포드 구

조체를 덮는 스킨으로 구성되어 있다. 포드의 정적구조 안전성

을 유한요소해석으로 검증하고 시험하중으로 변환하기 위하여

Table 1 MIL-STD-8591 appendix B. Table C-II, helicopter flight parameters

Condition

Symmetrical flight ±1.00 ±0.20 3.50 ±1.00 ±1.00 ±0.10 ±1.00 ±4.00 ±0.50

Unsymmetrical flight ±0.5 ±0.5 2.8 ±1.0 ±1.0 ±0.9 ±8.0 ±1.5 ±2.5

Landing with roll ±0.5 0 1.8 - - - ±12.0 ±2.5 ±1.5

Landing with pitch ±0.5 ±0.5 2.2 - - - ±7.0 ±5.5 ±0.3

ax ay az · x · y · z ··x ··y ·· z

Fig. 3 MIL-STD-8591 figure B-3 store angle of attack and side slip

at specific load envelope points for wing or sponson-

mounted stores (low-speed aircraft)

Fig. 4 Convex hull algorithm for selecting design limit loads (Px &

My)

Table 2 Results of min/max flight load

Px

[lbs]

Py

[lbs]

Pz

[lbs]

Mx

[lbs-in]

My

[lbs-in]

Mz

[lbs-in]

Px Min -192 -70 -838 7 400 653

Px Max 313 22 -849 7 587 319

Py Min 177 -253 -679 58 100 975

Py Max 177 253 -679 58 100 48

Pz Min 310 25 -910 7 339 311

Pz Max 191 -27 -407 91 487 323

Mx Min 189 -24 -497 -91 128 -127

Mx Max 189 -24 -497 91 -624 317

My Min 189 98 -594 53 -1075 51

My Max 191 94 -504 -53 938 145

Mz Min 177 253 -679 -63 -100 -976

MZ Max 177 -10 -679 63 351 976
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상용 유한요소해석 프로그램인 MSC.Patran/Nastran을 사용하여

해석을 수행하였다. 유한요소모델은 Fig. 5와 같이 발사관과 스

킨은 2D (Shell) 요소를 벌크헤드와 하드백은 분석을 위하여

3D (Solid) 요소와 2D 요소를 사용하였고 형상이 단순하고 세장

비가 큰 론저론은 1D (Beam) 요소를 이용하여 단면형상을 실

제 형상과 동일하게 적용하였다. 체결부의 경우 일반적으로 접

촉면을 완전접촉 또는 체결부를 강체요소로 연결한다. 체결부를

강체요소로 연결할 경우 전체적으로 구조물의 강성이 떨어지고

완접접촉으로 적용할 경우 강성이 증가한다. 본 연구에서는 충

분한 체결수량으로 체결이 강하게 이루어진 스킨 및 하드백 론

저론 부분은 해석시간 단축을 위하여 완전접촉과 같은 절점

(Node)을 공유하였고, 상대적으로 체결력이 약한 발사관 조립체

부분은 절점을 강체요소로 연결하여 해석을 수행하였다. 유한요

소해석모델은 전반적으로 5-10 mm의 요소크기로 해석모델을 구

현하였다. 포드의 주구조물인 하드백, 론저론 그리고 벌크헤드의

경우 강도가 상대적으로 높은 알루미늄 70계열을 사용하였고,

발사관은 알루미늄 60계열, 스킨은 알루미늄 50계열을 사용하

여 설계하였다. 각 재료의 기계적 물성치는 Table 3과 같이 적

용하여 각 구조물의 구조 안전성을 분석하였다.

포드가 항공기에 장착되는 탄장착대에는 2개의 훅(Hook)과

4개의 스웨이브레스(Swaybrace)가 있다. 훅은 포드 하드백 상부에

장착된 전방/후방 러그(FWD/AFT Lug)와 연결되고 스웨이브레스는

포드의 하드백에 수직하게 누르며 포드를 고정한다. Fig. 6과 같

이 전방러그의 경우 +X, ±Y, -Z 방향의 하중을 지지하고 후방러

그의 경우 -X, ±Y, -Z 방향으로 하중을 지지한다. 스웨이브레스는

포드와 25o기울기로 수직하게 접촉이 되어있어 압축하중(+Z)만

지지한다. 이러한 탄장착대와 포드의 경계조건을 구현하기 위하여

MSC.Patran의 선형간격(Linear Gap) 조건을 사용하였다.

3.2 비행하중 적용

포드의 정적구조 안전성을 유한요소해석으로 검증하기 위하

여 앞서 선정한 설계제한하중과 MIL-STD-8591의 5.1.3에 따라

안전계수 1.5를 적용한 설계극한하중(Design Ultimate Load,

DUL)을 해석모델에 적용하였다. 관성하중은 가속도와 각속도/각

가속도의 성분으로 가속도는 MSC.Nastran의 GRAV CARD를

회전성분은 RFORCE CARD를 사용하였다. 공력하중의 경우 선

정된 받음각 α와 옆미끌림각 β 그리고 동압에 대하여 전산유체

역학분석을 Fig. 7과 같이 포드표면에 작용하는 압력분포를 산학

연구로 수행하였다. 회전익기의 경우 비행자세에 따른 양력, 항

력 등의 공력하중과 회전익기의 로터회전으로 발생하는 내리흐

름(Down Wash)이 존재한다. 로터 블레이드 길이에 따른 내리흐

름 분석은 Fig. 8(a)와 같이 전산유체역학분석으로 수행하였으며,

Fig. 8(b)와 같이 해석모델에 적용하였다. 전산유체역학분석에서

계산된 압력 값을 유한요소해석모델에 적용하기 위하여

MSC.Nastran 필드(Field)의 맵핑 알고리즘을 이용하였다. 맵핑은

해석모델의 각각의 절점에서 가장 근접한 전산유체역할모델의

절점압력을 적용하는 방식이다. 이를 이용하여 Fig. 9(a)와 같이

전산유체역학분석모델의 절점과 동일한 형상으로 만든 유한요소

해석모델에 적용된 압력 값을 Fig. 9(b)의 실제 구조물의 유한요

소해석모델에 맵핑하여 압력분포가 유사하게 나타나는 것을 확

인하였다. 그리고 포드 질량중심에 작용하는 공력하중값을 비교한

Table 3 Material properties of aluminum

Mechanical Property AL6061-T6 AL7050-T7 AL5052-H32 Unit

Young’s Modulus, E 68.25 71.01 69.63 GPa

Shear Modulus, G 26.20 26.89 26.54 GPa

Poisson’s ratio 0.33 0.33 0.33 -

Density 2,710 2,820 2,680 Kg/m3

Yield strength 241 441 152 MPa

Ultimate strength 290 510 214 MPa

Ultimate shear 

strength
186 296 131 MPa

Ultimate bearing 

strength

(e/D = 1.5)

462 752 345 MPa

Fig. 5 FEA model of pod

Fig. 6 Boundary condition configuration of pod and bomb rack
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결과 유한요소해석모델과 전산유체역학분석모델이 ±7% 이내로

다소 오차가 있지만 전반적으로 일치함을 확인하였다.

3.3 포드 정적구조해석 결과

비행하중조건에서 포드의 정적 구조안전성을 수치해석 기법으로

분석하기 위하여 각 부재에서 발생할 수 있는 파손모드를 식별하

고 파손모드에 따른 구조안전성을 분석하였다. 각 구조물의 파손

모드는 하드백, 론저론 그리고 벌크헤드의 경우 강도(Strength), 기

둥좌굴(Colum Buckling), 크리플링(Crippling), 그리고 체결부에 대

한 지압강도(Bearing Strength)에 대하여 분석하였다. 스킨의 경우

강도와 면좌굴(Web Buckling)그리고 체결부 간격과 체결류 크기의

적합성을 분석하기 위하여 인터 리벳 좌굴(Inter Rivet Buckling)을

분석하였다. 각 파손모드에 대한 분석은 Airframe Stress Analysis

and Sizing [7]에서 제시한 식(4)부터 식(8)을 이용하였다. 

Inter Rivet Buckling

(4)

s = Fastener Spacing, t = Thickness, E = Young’s Modulus

Column Buckling

 (5)

c = 1.0 (Edge Condition: Hinge), L = Bay Length, E = Young’s

Modulus

Web Buckling

(6)

Kcx_h = 3.62 (Edge Condition: Hinge), ncx = Plastic Reduction

Factor, t = Thickness, b = Length

Crippling

(7)

bn, tn: Length/Thickness of the Individual Segment,

Fccn = Allowable Crippling Stress of Individual Segment

Margin of Safety

(8)

FAllowable stress = Material Ultimate Strength,

FApply stress = Element Stress (DUL)

각 포드 구조물의 파손모드에 따른 구조안전성을 분석에서

포드 중심스킨부에서 굽힘하중에 의한 면좌굴이 발생하였다.

Fir 0.9cE
t
2

s
---=

Pcr

c2EI

L
2

-------------- 7613N= =

Fcx cr

kcx _hcx
2E

12 1 2– 
------------------------------

t

b
--- 
  2

=

Fcc

bntnFccn

bntn
-----------------------=

M .S
FAllowable stress

FApply stress

----------------------------------- 1–=

Fig. 7 CFD stream line results of pod (α = 0o, β = 5.4o)

Fig. 8 Rotor down wash CFD analysis

Fig. 9 Pressure distribution mapping to FEA model of CFD shape

elements (R), Pressure distribution of FEA model elements (L)
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이를 보강하기 위해 Fig 10(a)와 같이 L-보강재(Stiffener)를 적

용하여 면좌굴에 대한 0.8의 안전여유를 확보하였다. Figs. 10(b)와

10(c)는 하드백과 론저론의 해석결과로 종재 구조물의 안전여유

가 매우 많음을 확인하였다. Fig. 10(d) 발사관은 벌크헤드와 연

결되는 부분에서 수직응력과 전단응력이 각각 6.6과 0.2 MPa이

며, 수직응력과 전단응력에 대한 안전여유는 42.74로 충분한 안

전여유가 있었다. Fig. 10(e)의 발사관과 벌크헤드를 연결하는

브래킷의 체결부 주변에서 최대응력 102 MPa 안전여유 1.84로

가장 낮았다. 이는 발사관이 유도탄을 지지할 충분한 강성을 가

지고 있으며, 유도탄의 하중을 지지하기 위한 하드백과 론저론

같은 종재의 구조적역할이 발사관만으로 충분하다는 것을 알

수 있었다. 이를 통하여 하드백과 론저론의 크기를 줄여 중량을

감소시킬 수 있을 것으로 판단된다. 추후 동적 구조안정성에 대

한 검증결과와 함께 포드의 최적설계를 통한 경량화설계를 수

행할 예정이다.

포드의 유한요소해석결과 설계제한하중조건에서 항복강도

(Yield Strength) 기준 영구변형이 발생하지 않았고, 설계극한하

중에서 극한강도(Ultimate Strength) 기준 구조물이 파손되지 않

아 안전여유가 있는 것을 확인하였다. 그리고 발사관과 벌크헤

드와 연결되는 부분에서 가장 높은 응력이 발생하였고 나머지

구조물에서 안전여유가 충분한 것을 보았다. 이 결과와 동일한

하중조건의 구조시험결를 비교하여 구조안전성 및 해석기법의

타당성 검증을 수행하였다.

4. 전기체 정적구조시험

4.1 시험하중 분석

수치해석을 통한 포드의 구조안전성을 일차적 확인한 후 포

드의 주요하중경로(Load Path) 분석 및 해석기법을 검증하기

위하여 정적구조시험을 수행하였다. 이를 위하여 앞서 선정한

설계제한하중에 대하여 포드에 부가되는 시험하중을 산출하여

야 한다. 시험하중 산출은 포드를 파손시킬 수 있는 주하중인

전단력선도와 굽힘하중선도를 분석하여 산출한다. 포드는 하드

백과 론저론, 발사관과 같은 종재들이 인장/압축을 지지하는

형태의 구조물로 전단하중과 굽힘하중이 커플링(Coupling)되어

있어 굽힘하중이 크면 이와 비례하여 전단하중도 커진다. 따라

서 본 연구에서는 굽힘하중이 구조물의 주요 파손을 일으키는

주요 하중으로 판단하고 굽힘하중을 기준으로 시험하중을 계

산하였다. 

비행하중을 시험하중으로 변환하기 위하여 전단력과 굽힘하

중을 Fig. 11과 같이 포드를 길이 방향 58개 영역으로 분할하여

포드중심을 기준으로 전방부와 후방부로 나누어 계산하였다. 시

험하중 계산은 각 영역에서 분포하중을 해당 영역 질량중심 위

치에 작용하는 하중으로 계산하고, 이를 Fig. 12와 같이 전단력

선도과 굽힘하중선도로 나타내었다.Fig. 10 FEA results of pod
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4.2 하중부가장치

구조시험은 실제 구조물에 분포하중으로 작용하는 하중을 제

한된 하중을 인가하는 위치에 집중하중을 부가하여 분포하중의

전단력선도와 굽힘하중선도를 유사하게 모사한다. 포드의 경우

시험하중을 계산하는 과정에서 포드를 58개 영역으로 분할하여

선도를 계산하였지만 하중부가장치로 인한 구조물의 파손이 발

생하지 않는 벌크헤드 4개의 영역에 6개의 작동기를 이용하여

6개의 분력을 모사해야 한다. 이를 위하여 항공기 날개 구조시

험에 자주 사용되는 휘플트리를 이용하였다. 휘플트리는 중심에

회전이 가능한 바(Bar)의 양끝에 하중부가 위치를 연결하고

중심위치를 변화하면서 양 끝에 작용하는 하중의 비를 조절하

여 힘을 분산시키는 메커니즘(Mechanism)이다. Fig. 13과 같이

포드의 벌크헤드가 있는 4개의 영역을 클램프(Clamp)로 고정하

고 X, Y, Z축 각 2개씩 작동기를 연결하였다. 이러한 시험 형상

에 대하여 휘플트리의 위치와 작동기의 하중을 계산하며 시험

하중의 전단력선도와 굽힘하중선도를 Fig. 14와 같이 비교하였

다. 선도를 비교한 결과 Y, Z축의 굽힘하중선도는 일치하나, 전

단력선도와 X축 굽힘하중선도에 다소 오차가 있다. 하지만 전

단력선도의 경우 포드의 주요 파손모드가 아니며, X축 굽힘하

중선도의 경우 크기가 작고 파손 영향이 크지 않아 Y, Z축 굽힘

하중선도에 더 중점을 두었다.

4.3 정적구조시험

구조시험에 작용하는 시험하중은 로드셀(Load Cell)을 이용

하여 측정하였고, 포드의 변형과 파손을 분석하기 위하여 스트

레인게이지(Strain Gage)와 변위센서(LVDT)를 사용하여 시험

데이터를 측정하였다. 스트레인게이지는 Fig. 15와 같이 수치해

석에서 구조적으로 취약하다고 판단되는 16영역에 단축 스트레

인게이지 CEA-06-125UW-350 14개와 주응력 방향을 확인하기

위하여 로제트(Rosette)게이지 CEA-06-125UW-350 2개를 설치

하였고 포드 전/후방에 변위 센서를 설치하였다. 시험데이터 획

득을 위하여 HBM 사의 MX840BR과 MX1615B-R을 사용하였

고, 샘플링(Sampling)은 500 Hz로 설정하였다. 

포드의 구조시험은 설계제한하중과 설계극한하중으로 나누

어 수행하였다. 설계제한하중의 경우 영구변형이 없는 항복응력

Fig. 11 Pod section for integration of load

Fig. 12 Shear force & bending moment diagram

Fig. 13 Configuration of static structural test whiffle tree

Fig. 14 Shear force & bending moment diagram by whiffle tree

Fig. 15 Strain gage install configuration (longeron)
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이하의 조건으로 100% 하중까지 20% 단위로 하중을 증가하면

서 구조물의 응력이 항복강도 이상 발생하는지 확인하며 시험

을 수행하였다. 그리고 구조물이 선형적인 거동을 보이는지 확

인하고 구조물에 남아있는 잔여하중(Load Hysteresis)을 제거하

기 위하여 100-20-40-20-0% 순서로 하중을 감소시켰다. 

설계극한하중도 동일하게 하중의 120%까지는 20% 단위로

하중을 증가시키고 120%에서 150%까지 10% 단위로 하중을

증가시키면서 구조물에 파손이 발생하지는 확인하였다. 그리

고 구조물의 선형성과 잔류하중을 제거하기 위하여 설계제한

하중때와 동일하게 하중을 감소시키며 Fig. 16과 같이 수행하

였다.

구조시험을 통하여 Fig. 17(a)과 같이 하중부가 장치로 시험

을 수행한 후 변형률이 원점으로 돌아가지 않는 것을 볼 수 있

다. 이는 시험하중이 인가되면서 각 구조물의 면접촉 압축하중

으로 지지되어 있던 부분에 움직임이 발생하여 잔여응력이 남

아 있었다. 이러한 구조물의 움직임으로 인한 잔여하중을 없애

기 위하여 40%의 하중을 인가하여 잔여응력을 없애주는 사전

시험을 수행한 후 본 시험을 수행하였다. 구조물의 영구변형 발

생 여부와 선형성을 가지는지 확인하기 위하여 설계제한하중과

설계극한하중의 변형률값을 Fig. 17(b)와 같이 비교한 결과 하

중인가 %와 변형률의 증가분의 비가 유사한 것을 확인하였다.

설계극한하중의 최대 변형률과 설계제한하중의 최대 변형률이

약 1.52배, 오차 1.3%[(1.52-1.5)/100]로 구조물이 선형성을 가지

며 구조물이 파손되지 않았다. 해석기법을 검증하기 위하여

Figs. 17(c), 17(d)와 같이 정적구조시험과 유한요소해석을 분석

한 결과 최대 비틀림(Torsion) Mx 조건에서 해석의 변형률이 시

험보다 높았다. 그리고 포드의 론저론 변형률이 시험대비 해석

결과에서 더 크게 계산되었음을 알 수 있다. 이는 해석모델 설

계 당시 경량설계되어 있는 판 형태의 스킨을 단순한 형상으로

해석하기 위하여 Fig. 18과 같이 경량설계되어 있는 스킨의 형상

을 단순 판 형상의 2D 요소로 설계하는 과정에서 실제 스킨과 강

성 차이가 발생하여 론저론으로 일부하중이 전달되었다. 이러한

오차를 줄이기 위하여 스킨의 형상을 실제와 동일하게 하거나

스킨의 탄성계수를 증가시켜 론저론으로 전달되는 일부하중을

스킨이 지지하도록 하는 방법이 있다. 본 논문에서는 스킨을 평

판형상의 2D 요소로 유지하면서 해석의 정확도를 높이기 위해

실제 스킨형상에 대하여 굽힘강성(E·I, E: Young’s Modulus)과 비

틀림강성(G·J, G: Shear Modulus)을 측정하여 해석모델 단순화

로 감소된 단면 이차 모멘트(Area Moment of Inertia, I)와 극관

성모멘트(Polar Moment of Inertia, J)만큼 스킨의 재료강성을

30% 증가시켜 각 시험하중조건에서 해석과 시험을 비교하였다.

Fig. 16 Static structural test profile (design ultimate load)

Fig. 17 Results of static structural test
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그 결과 해석과 시험결과 12가지 시험조건에서 잘 일치하고 있

음을 알 수 있었다. 이는 해석을 위해 포드를 단순화하는 과정

에서 스킨을 제외하고 구조물의 강성에 영향을 주지 않는 선에

서 단순화된 해석모델을 생성한 것을 알 수 있었다.

5. 결론

항공기 외부에 장착되어 비행하중을 받는 포드의 비행적합성

검증을 위해 구조안전성검증을 수행하였다. 우선 MIL-STD-

8591에 따라 항공기 기동조건에서 관성하중과 전산유체역학으

로 공력하중을 계산하여 비행하중을 계산하였다. 비행하중을 적

용하여 유한요소해석 수행하였고, 그 결과 파손모드에 따른 포

드 구조물의 안전여유가 높음을 확인하였다. 특히 종재의 역할

이 발사관만으로 충분함을 알 수 있었다. 그리고 선정한 비행하

중을 시험하중으로 변환하여 작동기와 휘플트리로 구조시험을

수행하였다. 시험 결과 설계제한하중과 설계극한하중의 오차가

1.3%로 구조물이 선형성을 가지고 있어 구조물이 파손되지 않

음을 확인하였으며, 시험과 해석의 변형률을 비교/분석한 결과

로 본 연구에서 적용한 론저론과 프레임을 1D로 단순화한 것과

체결부 체결강도에 따라 절점공유와 절점간에 강체요소로 연결

한 유한요소해석모델이 포드의 구조거동을 잘 예측하였음을 보

았다. 

본 연구를 통하여 항공기에 장착되는 포드의 정적구조 안전

성을 검증하기 위한 비행하중 분석, 해석결과로 파손모드를 분

석하여 구조안전성 검증하는 기준을 마련하였다. 아울러 시험과

해석을 비교와 보정을 통하여 해석모델의 신뢰성을 확인할 수

있었고 향후 경량설계에 신뢰성 높은 결과를 얻을 수 있는 바탕

을 마련하였다. 
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