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초 록

현대에 이르러 초경량 무인 비행기에 대한 많은 연구가 진행되고 있다. 이러한 비행체는 저레이놀즈수

영역에서 사용되는 특성으로 인해, 경계층 내에서 박리현상과 난류영역으로의 천이 등과 같은 여러 복

합적인 현상을 발생시킴으로써 비행체의 공력특성에 큰 영향을 미친다. Bumpy Airfoil 은 저레이놀즈수

유동에서의 이와 같은 문제를 해결하기 위해 제안된 익형이다. 따라서 본 논문은 전산열유체해석 프로

그램인 EDISON_전산열유체를 이용하여 Bumpy Airfoil 형상에 대한 공력특성을 연구하였고, 발생하는 양

항비를 원 익형과 비교하였다. 비압축성 조건 내에서, 공력 성능 향상을 위한 Bumpy Airfoil의 형상 변수

로 Bump 개수와 높이를 선정하여 받음각에 따른 유동장을 분석하고 양항비를 수치해석 및 고찰하였다.

Key Words : CFD (전산열유체), Light-Weight Unmanned Aerial Vehicle (초경량 무인 비행기),

Angle of Attack (받음각), Low Reynolds Number Flow (저레이놀즈수 유동), Bumpy 
Airfoil, 양항비

1.  서  론

라이트 형제가 1903년 양력을 이용한 고정익 비행체 비행을 성공한 이후로 항공기술은 눈부신 속도로 

발전해왔다. 현재는 초고속화, 초대형화 그리고 초경량화를 향한 비행체 연구가 진행되고 있다. 이와 함

께 최근에는 군사나 민간 분야에서 다양한 형상으로 여러 가지 임무에 응용할 수 있는 초소형 비행체

(Micro Aerial Vehicle, MAV)와 무인 비행기(Unmanned Aerial Vehicle, UAV)에 대한 연구도 활발히 진행

되고 있다. 그 중 고정익이 설치된 초경량 무인 비행기(Light-Weight Unmanned Aerial Vehicle)는 개활 지

형 넓은 면적의 장거리를 장기간 관측하는 특성상 레이놀즈수가 104~106인 저레이놀즈수 영역에서 비

행하게 된다. 저레이놀즈수 유동인 경우 경계층 내에서 박리현상 등의 여러 복합적인 현상으로 인해 유

동 교란이 증폭되면서 층류에서 난류로 천이를 발생시켜 비행체의 공력특성에 큰 영향을 미친다. 이러

한 현상적 특징으로 인해 비행체는 다음의 공기역학적 특성을 가진다. 첫 번째 특성은 높은 점성효과에 

따른 최대 양항비가 감소하는 것이며, 두 번째는 불안정한 유동에 따른 실속각이 증가하는 것이다. 이와 

같은 이유로 저레이놀즈수 영역을 비행하는 비행체를 설계하려면 저하된 공기역학적 특성을 보상하기 

위한 익형 설계가 필요하다.

2002년부터 NASA의 지원을 받아 진행된 University of Kentucky의 BIG BLUE(Baseline Inflatable Glider 
Ballon-Launched Unmanned Experiment) 프로젝트에서는 화성 탐사 프로젝트에서 사용될 UAV의 접힌 날

개가 펴지기 위한 방안으로 Inflatable Airfoil이 제안되었다. 익형 Eppler398 과 NACA4318에 Bump를 덧

붙인 형상의 Inflatable Airfoil은 울퉁불퉁한 표면을 가진 익형이 되고, 일부 저레이놀즈수 영역에서 양항

비를 증가시킨다. 본 연구에서는 CFD를 통한 이러한 Bumpy Airfoil 에 대한 공력특성을 확인하고, 익형
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의 Bump 개수와 높이를 수정하여 차세대 초경량 무인 비행기에 적합한 익형 설계 방향을 제안해 보기

로 한다.

2.  본  론

2.1 해석 모델 설정

본 연구에서는 웹기반 CFD Solver 중 하나인 EDISON_전산열유체를 사용하여 고정익이 설치된 무인 

비행기의 익형 NACA 4318과 Bumpy Airfoil의 공력성능을 비교하였으며, 이를 더 향상시키기 위한 방법

을 연구하였다. Bumpy Airfoil은 원 익형(Ideal Airfoil)에 Bump를 덧붙인 형태의 익형(1)으로 이를 Fig.1에 

도시하였다. University of Kentucky는 BIG BLUE 프로젝트를 수행하면서 저레이놀즈수 영역에서 일어나

는 층류박리를 제어하기위한 다양한 방법 중 하나로 매끄러운 표면이 아닌 일정한 크기와 간격을 갖는 

언덕의 형상으로서 Bumpy Airfoil에 대한 연구를 하고 있다.(2) Bumpy Airfoil은 저레이놀즈수 영역에서 

Fig.2와 같이 박리를 지연시키고 난류로의 천이를 제어하는 효과를 가진 수동제어장치이다. 이와 관련

하여 원 익형과 Bumpy 한 형상의 익형들은 Re = 104 ~ 106 조건 하에서 Bump의 개수(n)와 높이(h) 변

화에 따른 해석을 수행하고 공력특성을 비교 분석하였다. 

Fig. 1 NACA 4318 및 Bumpy Airfoil
   

Fig. 2 Eppler 398에대한 University of Kentucky의풍동실험

2.2 형상 설계 및 Solver 설정

2.2.1 Geometry 및 격자계 구성

Bumpy Airfoil의 Geometry 구성을 위해 NACA 4318 의 7%c까지의 앞전 형상을 사용하였는데, 저레이놀

즈수 유동에서 특히 중요한 앞전의 곡률반경 분포가 연속적이고 유연하게 만들어진 형상이기 때문이다.

또한 이후 뒷부분 익형을 Bump의 개수 n = 8, 12, 16 로 등분하였고, Bump의 높이 h = 0.6c, 0.9c, 1.2c

로 변화시켜가며 Geometry를 구성하였다.

Bumpy Airfoil의 격자는 Hyperbolic Marching 기법을 통하여 1개의 블록으로 격자계를 구성하였다. 격자

점은 각 Bump 사이 Vortex 확인을 위해 간격을 dy =   , ratio = 1.1 로 구성했고, 시위 길이의 15배

인 Far-Field로 구성된 O-type 격자를 생성하였다. Daniel A. Reasor Jr.가 실행한 유동 실험의 Visualization
을 참고(3)하여 Bumpy Airfoil 표면의 경계조건은 Viscous Adiabatic Wall으로 설정하였다. 또한 초경량

UAV의 마하수는 비압축성 유동을 정의하는 마하수 범위(4)인 Mach<0.3 에 포함되어 있으므로 Solver는
2D_Incomp-2.1_P를 사용하였고, 층류와 난류유동을 각각 해석하였다. 본 연구에 사용된 각 격자계의 그

림을 Fig.3 에 도시하였다.

2.2.2 Computational Setup
저레이놀즈수 유동에서 동반되는 문제 중 하나는 역압력 구배에 의해 익형 위쪽 표면에서 박리현상이

발생 된다는 것이다. 저레이놀즈수 유동에서 층류로 시작한 유동이 급격한 익형 곡률의 변화로 인해 역

압력 구배가 발생하고, 층류 유동이 이를 극복하지 못하고 층류경계층이 표면에서 분리된다. 이후, 박리

점을 지나 층류에서 난류로의 천이 과정에서 증가된 유동의 운동량은 역압력 구배를 극복하게 만들어
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재부착과정이 발생하며 이를 박리기포라 한다. 이러한 박리영역과 기포는 Cp 와 압력 분포에 대하여 영

향을 미친다. 그러므로 박리 영역의 감소나 제거는 유동제어를 위한 중요한 목표가 될 수 있다. 따라서

본 연구에서는 층류부터 난류로의 천이 과정을 포함해야하므로 층류 모델과 천이 영역을 포함하는 난류

모델인 k-w SST(Shear-Stress Transport)를 이용한 결과를 비교 분석하였다.

Fig. 3 n = 12, h = 0.009 인 Bumpy Airfoil 의격자계

2.3 결과 해석

2.3.1 Numerical Results
Fig.4 와 Fig.5 는 레이놀즈수와 각 유동 모델에 따른 Bumpy airfoil과 원 익형의 양력 계수를 비교한

것이다. 모든 경우에서 양력 계수의 추이는 받음각이 커질수록 증가하는 경향을 나타냈으며, 원 익형보

다 Bumpy airfoil의 경우에 양력계수가 감소하는 결과를 보였다. 또한, Re = 25k 인 Laminar flow에서 원

익형의 경우 받음각 17°에서 양력 계수의 감소가 일어나므로 이 부근에서 실속각(Stall Angle)을 형성한

다고 생각할 수 있다. 반면, Bumpy airfoil의 경우 받음각 20°까지 실속이 발생하고 있지 않으므로 실속

각이 원 익형과 비교하여 증가했음을 알 수 있다.

Fig.6 ~ 9 는 레이놀즈수와 각 유동 모델에 따른 Bumpy airfoil과 원 익형의 항력 계수와 양항비를 비

교 분석한 것이다. Laminar flow에서는 항력계수의 차이가 적었으며, 양향비는 원 익형의 경우 더 크게

나타내는 경향을 보였다. 하지만 k-w SST 모델을 이용한 결과에서는 Bumpy airfoil에서 항력계수가 감소

하게 되는데 이는 받음각이 클수록 더 큰 감소를 보였다. 그리고 이러한 항력계수의 감소가 양항비를

증가시키는 원인이 된다. 결과적으로 천이유동이거나 난류유동일 때 10°부근에서 양항비는 증가하게 되

고 이는 공력 특성의 향상을 불러일으킨다.

Fig. 4 Re = 10k 에서받음각에따른 CL

 

Fig. 5 Re = 25k 에서받음각에따른 CL
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Fig. 6 Re = 10k 에서받음각에따른 CD Fig. 7 Re = 25k 에서받음각에따른 CD

Fig. 8 Re = 10k 에서받음각에따른양항비 Fig. 9 Re = 25k 에서받음각에따른양항비

2.3.2 Flow Visualization

각 모델의 양력계수와 항력계수 값은 익형 상, 하부의 Cp 값과 관계가 있으며 아래와 같이 정의된다. 

   ∞ 

∞

 

Fig. 10 과 Fig. 11 을 비교하면, Bumpy Airfoil에서의 압력증가를 확인할 수 있다. 이러한 상, 하부 Cp 의 

차이는 레이놀즈수 변화와 연관되어 있다. Re = 10k 보다, Re = 25k 에서 원 익형과 Bumpy Airfoil의 

상, 하부 Cp 차이가 크다는 것을 볼 수 있다. 원 익형의 Cp 수치가 급증하는 부분은 Vortex 형성을 의미

하며, 이를 통해 Vortex 크기를 비교하였다. 이러한 Cp 의 감소는 벽면에서의 유동속도의 감소와 비교적 

얇은 Boundary layer의 두께로 인한 결과(2)라는 해석을 확인하고자 Fig. 12 의 그래프를 도출하였다.

Fig. 10  Re = 10k, 받음각 10°에서의 양항비 Fig. 11 Re = 25k, 받음각 10° 에서의 양항비 Fig. 12 Re = 10k, 받음각 10°, 23%c 에서의 

 원 익형

 Bumpy Airfoil

 원 익형

 Bumpy Airfoil

 원 익형

 Bumpy Airfoil
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Fig. 12 에서 값이 일정해지는 구간까지의 높이 즉, 경계층 두께를 살펴보면 원 익형보다 Bumpy  
Airfoil의 값이 작은 것을 확인 할 수 있으며, 이는 Cp 감소의 이유이기도 하다. Bumpy Airfoil 형상으로 

인한 의 감소로 압력의 감소는 양력계수 감소의 원인이 되지만, 이러한 얇은 경계층은 주변 유동에 

적응 하는데 도움을 준다. Fig. 12 를 통해 경계층 확인을 위해 박리가 발생하는 23%c 까지 높이에 따른 

를 확인할 수 있다. 

Stream Line을 확인함으로서, 익형 주변의 유동장에 대한 정보를 얻을 수 있다. Fig. 13 의 유동장 

Contour를 통해 확인할 수 있듯이, Bumpy airfoil의 경우 박리영역이 원 익형보다 작게 나타난다. 이러한 

결과는 Re = 10k, 25k 및 받음각 변화에서도 관찰 할 수 있다.

Fig. 13 Re = 10k,받음각10°, Laminar Flow에서 원익형과Bumpy Airfoil 의Stream Line 비교

Fig. 14 Re = 25k,받음각10°, Laminar Flow에서 원익형과Bumpy Airfoil 의Stream Line 비교

Fig. 15 Re = 10k,받음각10°, Turbulence Flow에서 원익형과BumpyAirfoil 의Stream Line 비교

Fig. 16 Re = 25k,받음각10°, Turbulence Flow에서 원익형과BumpyAirfoil 의Stream Line 비교

2.3.3 Bump 개수와 높이에 따른 공력특성 비교 분석

Airfoil n h(mm)
Separation Point(%c) Lift to Drag Ratio (L/D)
AOA 0 AOA 10 AOA 0 AOA 4 AOA 7 AOA 10 AOA 14 AOA 17 AOA 20

Smooth Ideal 35.62 35.4 -3.28 0.73 1.49 2.37 2.70 2.22 2.28

Bumpy

8
0.0006 33.76 30.32 -3.68 -0.30 1.18 1.82 2.19 2.29 2.16
0.0009 32.96 28.86 -4.25 -1.40 0.87 1.11 1.74 1.85 2.08

0.00012 29.81 28.74 - - - - - - -

12
0.0006 32 36 -3.69 -0.62 0.88 1.66 2.05 2.15 2.11
0.0009 30.08 35.8 -3.69 -0.62 0.98 2.43 3.17 3.00 2.75
0.0012 26.1 24.14 -3.60 0.81 1.40 1.77 2.47 2.54 2.58

16
0.0006 26.93 32.98 -3.69 -1.09 0.35 1.26 1.81 1.97 2.08
0.0009 26.25 22.4 -3.61 -1.40 0.23 0.68 1.35 1.57 1.85
0.0012 24.31 21.7 - - - - - - -

Table 1. Bumpy Airfoil 의 박리점과 양항비
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Bump의 개수와 높이에 대한 공력특성을 비교하기 위해 각각의 박리점의 위치와 양항비의 증가를 각 경

우에 따라 분석하였다. 받음각 0°일 경우 원 익형에 비해 박리점의 지연이 일어나지 않았지만 받음각 

10°, Bump 개수 n = 12 일 때 박리점이 후퇴하는 결과를 보였다. 양항비는 받음각 10°이상에서부터 증

가하는 결과를 보여 비교적 높은 받음각에서 공력특성의 향상을 확인할 수 있다.

3.  결  론

Bumpy airfoil은 저 레이놀즈수 유동에서 여러 복합적인 현상을 발생시키는 비행체의 공력특성에 큰 영

향을 미치는 문제를 해결하기 위해 제안된 익형이다. 이를 전산유체해석 프로그램인 EDISON_전산열유

체를 이용하여 형상에 대한 공력특성을 수치 해석적으로 연구하였다.
1. 25k 레이놀즈수 유동에서 Smooth airfoil의 경우 받음각 17°에서 양력 계수의 감소가 일어나는 stall 

region을 형성한다고 볼 수 있다. 반면, Bumpy airfoil의 경우 받음각 20°까지 stall이 발생하고 있지 않으

므로 stall angle이 증가했음을 알 수 있다. 
2. 대체적으로 Bumpy airfoil의 양력계수가 원 익형보다 작지만 받음각이 10°이상으로 커질 경우 항력의

감소가 일어나 양항비의 향상이 일어나는 효과를 볼 수 있다. 

3. 받음각이 있을 때 박리 점의 지연과 동시에 박리영역의 감소가 일어났다. 

4. 범피의 개수와 높이에 따른 공력특성의 변화를 비교 분석하였다. n = 8, 12, 16 과 h = 0.006, 0.009, 

0.012 일 때 경우의 박리 점의 위치와 양항비의 증가 정도를 고려했을 때 n = 12, h = 0.009 일 때의

Bumpy airfoil에서 가장 좋은 공력특성이 나타남을 확인 할 수 있었다.

후  기

본 연구는 미래창조과학부의 지원 사업인 첨단 사이언스 교육 허브 개발 사업의 지원으로 수행되었으

며, 프로그램 수행에 도움을 주신 한양대학교 응용전산 설계 및 유체공학 연구실 이도형 교수님과 조교 

분들께 감사드립니다.
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