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ABSTRACT

Nose chine shape optimization study has been performed to maximize the

directional stability at high angle of attack supersonic flow. Various chine shapes are

generated using super ellipse equation. By numerically investigating the directional

stability characteristics of those shapes, the baseline configuration for the shape

optimization has been selected using the three-dimensional Navier-Stokes equations.

The configuration is represented by the NURBS curves which can adjust the surface

geometry by the control points. The response surfaces are constructed to obtain

optimum shape which has high directional stability characteristics and lift-to-drag ratio.

From this study, an efficient configuration design and optimization process which

utilizes the parameter-based configuration generation techniques and approximation

method has been established, then 29% improvement of the directional stability by

strong vortexes from chine nose is accomplished.

초   록

고 받음각에서의 방향 안정성 향상을 위한 chine 형상 최적화를 수행하였다. Super

ellipse equation을 통하여 다양한 형태의 chine 형상을 생성하고, 3차원 Navier-Stokes 방

정식을 이용하여 방향안정성 및 고받음각에서의 공력 특성을 분석하였으며, 가장 높은 방

향 안정성을 갖는 형상을 기본형상으로 선정하였다. 파리미터를 이용한 기본형상의 곡면 

변형을 통하여 높은 방향 안정성 및 양항비를 동시에 만족하는 최적형상 도출을 위하여,

반응면을 구성하고 가중치를 도입하고 양항비를 구속조건으로 하는 방향안정성 최적화 문

제를 수행하였다. 본 연구를 통하여 고받음각에서 chine형상의 공력특성을 파악하여 강한 

와류를 발생시키는 chine 형상이 방향안정성에 도움이 된다는 것을 확인할 수 있었으며 

최적화를 통해 기본형상보다 방향안정성이 약 29% 향상되는 결과를 얻었다. 또한 파라미

터 기반 형상 생성기법과 근사최적화 기법의 연동을 이용한 형상최적설계 과정을 초음속,

고받음각 유동의 chine 형상설계에 적용하여 그 효율성을 확인하였다.

Key Words : Asymmetry Vortex(비대칭 와류), High Angle of Attack(고받음각),

Computational Fluid Dynamics(전산유체역학, CFD), Chine nose,
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Ⅰ. 서  론

항공역학과 제어 등의 제반 기술 발달로 현재

개발 중이거나 계획에 있는 비행체들은 높은 기
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동성과 제어성능을 가지도록 설계되고 있다. 이

러한 높은 비행 성능을 위해서는 고 받음각(high

angle of attack) 영역에서의 공기역학적 특성에 

대한 정확한 이해가 필요하다. 고 받음각에서 나

타나는 비대칭 유동은 양력의 감소를 유발하고 

횡력(Side Force)의 증가와 요잉 모멘트(Yawing

Moment)의 발생이 지배적으로 일어나게 되는데,

이 결과로 비행체의 안정성(Stability)과 조종성

(Controllability)을 매우 불안정하게 만든다[1, 2].

고 받음각 영역에서의 비대칭 와류로 인한 안

정성의 감소를 극복하기 위한 연구는 지금까지 

이루어져 오고 있다. R. Ravi와 William H.

Mason 등은  고 받음각에서의 비대칭 와류에 의

한 안정성 감소를 완화시키기 위하여 chine nose

형상을 제안하였다[2]. 하지만 기존의 chine 형상

에 대한 연구는 대부분 특정 형상들의 전산공력

(Computational Fluid Dynamics, CFD) 해석 결

과를 비교하여 방향 안정성 및 공력 특성을 확인

하는 데 초점을 두었다[3, 4, 5]. 본 연구에서는 

형상 표현기법을 이용하여 설계변수에 따른 다양

한 형상을 고려하고 이를 통하여 고받음각 영역

에서의 기동성과 방향 안정성을 가질 수 있는 

chine 선두부 형상의 최적설계를 수행하였다.

Ⅱ. 고받음각 유동의 특성

2.1 받음각에 따른 유동특성

받음각에 따른 유동은 일정한 마하수와 레이

놀즈수에서 다음과 같이 받음각의 함수로 나타나

며 그림 1과 같이 크게 4개의 영역으로 나뉘어 

기술된다[6].

첫 번째로 받음각이 약 0도에서 15도 사이의 

저 받음각 영역이다. 이 영역에서 유동은 동체에 

붙어있고 안정되며 대칭인 형태를 보인다.

두 번째로는 받음각이 약 15도에서 30도 사이

의 중 받음각 영역이다. 여기서는 두 개의 대칭

되는 와류가 발생하게 되고 받음각에 따른 양항

비가 비선형적으로 증가한다.

다음으로 받음각이 약 30도에서 60도 사이의 

고 받음각 영역이 있다. 이 영역에서는 비대칭의 

와류가 박리되어 발생한다.

마지막으로 약 60도 이상의 영역에서는 와류

의 박리가 더욱 심해져 실험의 의미가 없다.

2.2 고받음각에서의 유동특성

고받음각 영역에서는 표면에서 분리되어 유동

이 흐르며 미사일 형상 뒷부분에 와류가 생성되

그림 1. 받음각에 따른 공력특성[6]

어 비선형적인 양력 분포를 가지게 된다. 미사일

형상의 후류 부분에 나타나는 와류가 좌우 대칭

형으로 나타나는 낮은 받음각 영역에서는 받음각

이 커짐에 따라 양력도 증가하게 된다. 그러나 

받음각이 더욱 증가하게 되면 후류의 좌우 비대

칭와류의 발생으로 인하여 양력의 효과는 감소하

고 요잉 모멘트가 지배적으로 일어나서 매우 불

안정한 거동을 하게 된다[1, 2].

III. Chine 형상의 공력 특성

그림 2와 같은 chine 형상은 일반적인 원형 단

면을 지닌 선두부보다 더 강한 와류를 발생하여 

옆 미끄럼이 없는 조건에서 비대칭 와류의 생성

을 늦출 수 있다. 또한 옆 미끄럼이 있을 경우에

는 강한 와류로 인하여 복원력이 발생하여 방향 

안정성을 지니게 된다. 이 외에 레이더 반사단면

(Radar Cross Section, RCS)의 감소에도 효과가 

있어 최근 전투기에 적용되고 있다[5].

3.1 형상 표현 기법

3.1.1. Super ellipse equation

R. Ravi 와 William H. Mason 등은 chine 형

태의 단면형상을 생성하기 위해 super ellipse

equation을 사용하였다[3].
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그림 2. chine 형상[5]


 



 
 



(1)

m은 chine 형상 위․아래 대칭면의 곡률을 조

절한다. m이 음수가 될 경우, chine 형상의 위아

래에서는 첨점이 생기며, 음수로 커질 경우 곡선

의 위아래부분 접선의 기울기가 급해지는 방향으

로 증가하여 봉우리가 만들어진다. m 이 양수로 

커질수록 세로축 끝부분의 접선의 기울기는 감소

하여 완만해져 봉우리가 낮아진다.

반면 n은 chine 단면 좌우 곡선의 곡률, 즉 가

로축 끝점부분 접선의 기울기를 조절한다. n =

-2 인 경우, 곡선은 단면을 구현하지 못하고 수

평 직선이 된다. -2 < n < 0 인 조건하에서 n 이 

0 에서 멀어질수록, 즉 절대값이 커질수록 좌우

부분 접선의 기울기는 완만해지게 되어 좌우가 

뾰족해진다. 그러나 반대로 n > -2 인 조건하에

서 계속해서 그 값이 커질 경우 좌우부분 접선의 

기울기는 계속해서 증가하여 급해지는 방향으로 

진행한다. -2 < n < -1 인 경우에 비로소 원하는 

chine 형태의 단면 형상을 그려낼 수 있다.

a는 그려지는 단면의 가로 길이를 나타내고, b

는 단면의 세로 길이가 된다. 그러므로 m = n =

0, a = b 과 같은 조건이 성립하면, 반지름이 a이

고 원점이 중심인 원이 만들어진다.

3.1.2. NURBS(Non-Uniform Rational B-Spline) 

Curve

비균일 유리 B-Spline 곡선(Non-Uniform

Rational B-Spline curve) 또는 NURBS 곡선은 

B-spline 곡선에서 매듭값의 간격이 일정치 않을 

때 유도되는 비균일 B-spline 함수를 블랜딩함수

로 사용한다는 점에서 비균일 B-spline 곡선과 

유사하다. 하지만 조정점은 (xi, yi, zi) 대신에 가

중치 좌표 hi를 사용하여 (xi․hi, yi․hi, zi․hi)의 

형태로 표시하고 이들 4개의 좌표를 블랜딩 함수

로 섞어 주도록 한다. 곡선 위 점의 x, y, z 좌표

는 각각 x․h, y․h, z․h를 h로 나누어 주면 되

므로 NURBS 곡선의 방정식 P(u)는 다음과 같이 

표현된다[7].

 


  






  






(2)

여기서 Pi는 일반적은 B-spline 곡선에서와 같

이 i번째 조정점의 3차원 공간좌표 x, y, z를 의

미한다.

NURBS 곡선은 일반적으로 B-spline 방정식에 

비해 다음과 같은 장점을 지닌다. 우선 일반적인 

B-spline 곡선에서는 곡선의 모양을 변화시키기 

위해 각각의 조정점에서 x, y, z 좌표값을 조절하

는 세 개의 자유도가 허용되나 NURBS 곡선에서

는 각각의 조정점에 가중치 좌표 h까지 네 개의 

자유도가 허용되어 보다 자유로운 변형이 가능하

다. 또한 일반적으로 B-spline 방정식으로는 원,

타원, 포물선, 쌍곡선 등의 원추곡선을 근사적으

로 밖에 나타내지 못하지만 NURBS 곡선은 이들 

곡선을 정확하게 표현할 수 있다. 즉 자유 곡선

은 물론 원추곡선까지 통일된 방정식의 형태로 

나타낼 수 있으므로, 프로그램 개발 시 그 작업

량을 줄여주게 된다. 이와 같은 장점 때문에 

chine 형상의 생성을 위하여 NURBS 곡선을 사

용하였다.

3.2 Chine 형상의 안정성 경향분석

3.2.1. Super ellipse equation을 통한 chine 형상 

생성

Chine 형상이 공력에 미치는 영향에 대한 경

향성을 확인하기 위하여 m은 0 과 1의 두 가지

를 선정하였으며, n의 경우는 Ref. 2와 같이 

-1.25와 -1.5를 사용하였다. b/a 는 a의 값을 1로 

고정시키고 b 만을 0.5 와 1 의 두 가지 경우를 

비교하였다. 전산해석에 적용할 때는 단면의 높

이를 동일하게 하여 계산하였다. Chine 형상의 

경향성을 분석하여 그 중 가장 좋은 성능을 가지

는 형상을 기본형상으로 선정한다.

3.2.2. Chine 형상의 전산해석

본 연구에서는 CFD 코드인 CFD-FASTRAN[8]

을 해석도구로 사용하였으며 지배방정식은 3차원 

Navier-Stokes 방정식을 적용하였다. 점성계수는 
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표 1. Super ellipse equation의 설계변수

Case m n a b

1 0 -1.25 1 0.5

2 0 -1.25 1 1

3 0 -1.5 1 0.5

4 0 -1.5 1 1

5 1 -1.25 1 0.5

6 1 -1.25 1 1

7 1 -1.5 1 1

Sutherland Law, 난류 모델은 1 equation model

인 Spalart-Allmaras model을 채택하였다. 공간

적분 기법으로 Roe’s FDS (Flux Difference

Splitting)에 minmod 제한자를 사용하여 해의 진

동을 제어 하였으며 시간 적분 기법으로는 완전

내제적(fully implicit) 방법을 사용하였다.

가. 해석 프로그램의 검증

해석 프로그램의 검증을 위하여 초음속, 중받

음각에서 공중발사체 형상의 압력분포와 초음속,

고받음각에서의 비대칭 와류 형상에 대해 실험 

및 CFD 해석 결과를 비교해보았다. 실험은 

Eswar Josyula의 논문결과 및 건국대학교의 초음

속 풍동 MAF를 이용한 실험결과를 사용하였고 

해석에는 본 연구와 동일한 난류모델과 공간적분 

및 시간적분 기법을 사용하였다.

① 초음속, 중받음각에서의 압력계수 비교

사용 프로그램의 검증을 위하여 실제 실험데

이터가 있는 형상에 대하여 검증을 수행하였다.

검증 모델과 선두부의 형상, 길이 및 직경은 그

림 3과 같다.

코드검증을 위한 해석 격자계는 One Block이

고 총 격자수는 약60만개이며 그림 4와 같으며 

해설과 실험에서 얻어진 를 비교한 결과는 그

림 5에서 보여주고 있다.

해석조건은 자유류의 마하수 ∞=2.5에서 받

음각 14도 이며 =141,827 N/m2, =308K

및 =1.23☓106이다. 그림 5에서는 3.5d와 6.5d

에서의 원주방향 압력 분포 결과를 Eswar

Josyula의 논문에 있는 실험 결과[9]를 비교하였

다. 이를 보면 코드 검증결과 대체적으로 CFD

3d 10d

d=0.09398 m

r (x)

3d 10d

d=0.09398 m

r (x)

그림 3. 코드 검증을 위한 모델 형상[9]

그림 4. 코드 검증을 위한 해석 격자계[10]

그림 5-a. x = 3.5d [10]

그림 5-b. x = 6.5d [10]

그림 5. 실험결과와 해석결과의  곡선 비교

프로그램을 이용한 해석결과와 실험결과가 대체

적으로 잘 일치함을 볼 수 있다.

② 초음속, 고받음각에서의 비대칭 유동 비교

해석 프로그램의 검증을 위하여 초음속, 고받
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표 2. 건국대학교 MAF의 제원[11]

구  분 제  원

풍동형식 불어내기식

전체크기 0.6(W) ⅹ 1.16(H) ⅹ 4.05(L) m

전체하중 1400kg

시험부 크기 0.2(W) ⅹ 0.226(H) ⅹ 0.36(L) m  

풍속범위
∞=2.0~4.0(히터 미장착)

∞=2.0~7.0(히터 장착)

시험시간 1.0~2.0s

Mass Flow 
Rate 2.7kg/s

저장 용기 가스 탱크(40L ⅹ 8)
최대허용압력 : 150bar

65mm65mm

60mm60mm

65mm65mm

60mm60mm

그림 6. 초음속 실험에 사용된 공중발사체 모델[11]

그림 7. 건국대학교 초음속 풍동 MAF[11]

그림 8. 발사체 형상의 엔트로피 선도[12]

음각에서 공중발사체 형상(그림 6)의 압력분포와 

와류에 대한 실험 및 CFD 해석 결과를 비교해보

았다[11]. 실험은 건국대학교의 초음속 풍동 

MAF(그림 7)를 이용하였으며, 해석에는 본 연구

와 동일한 난류모델과 공간적분 및 시간적분 기

법을 사용하였으며 이때 마하수는 3, 피치각은 

30도로 하였다.

그림 8은 해석 프로그램을 이용한 발사체 형

상의 엔트로피 선도를, 그림 9는 초음속 풍동 실

험을 통한 와류의 가시화 결과이다. 이 둘을 비

교한 결과 발사체의 뒤쪽으로 갈 수록 비대칭 와

류의 발생이 증가하는 것을 볼 수 있었다.

그림 10은 CFD 해석으로 도출된 압력계수를 

나타낸 것이다. 이를 보면 유동의 가시화를 통해 

보여진 비대칭 와류로 인한 압력의 불균형을 확

인할 수 있다[11, 12].

실험결과와 해석 프로그램을 이용한 위와 같

은 비교를 통하여 초음속 유동에서의 압력분포와 

고받음각에서 비대칭 유동의 발생 및 그로 인한 

압력비대칭을 확인할 수 있었다. 실험장비의 한

계로 인하여 초음속 고받음각 유동에서의 압력은 

측정할 수 없었다.

그림 9-a. X/L=1/3

그림 9-b. X/L=1/2

그림 9-c. X/L=2/3

그림 9. MAF에서 비대칭 와류의 가시화[11]
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그림 10. CFD해석을 통한 Cp 결과 [12]

나. 전산해석 형상

Super ellipse equation으로 그린 단면 형상을 

이용하여 미사일의 동체 형상을 생성하고 이를 

통하여 단면형상에 따른 경향성을 파악한다. 동

체 형상은 총 길이가 지름의 8배(8d, d:동체의 지

름)가 되며, 길이 3d의 곡선 선두부와 길이 5d의 

직선의 동체로 나누어진다. 기본적인 형상은 지

름과 폭이 1d인 단면이며, 형상에 따라 case 1,

3, 5, 7의 단면 폭은 2d가 된다.

다. 전산해석 격자계

앞에서 나타낸 형상을 이용하여 전산해석을 

위한 격자계를 구성하였다. 총 8개의 구역으로 

구성된 다구역 격자계를 가진다. 전체 격자는 i,

j, k 방향으로 172x54x79의 격자계를 가지며 총 

733752개의 격자로 구성 되어있다.

원방경계의 거리는 미사일의 전방으로 지름의 

8배, 측 방향으로는 지름의 20배로 결정하였다.

격자계는 위상학적으로 일반적인 실린더 형상 해

석에 쓰이는 C-O형태 격자를 사용하였다.

라. 해석 조건

미사일과 같은 공중발사체의 경우 모선에서 

분리 후 pull-up 기동 및 목표물의 추적을 위해 

그림 11. Chine nose 격자형상

그림 12. Chine 단면 형상의 각자계

고속, 고 받음각 상황에 놓일 수 있으며 이 때 

발생하는 비대칭와류로 인해 방향 안정성에 영향

을 미칠 수 있다. 이러한 고 받음각에서의 미사

일 선두부의 유동해석을 위해 다음과 같은 조건

에서 해석을 수행하였다.

l 비행 고도 : 35,000ft

l 비행 속도 : 마하수 2.5

l Angle of Attack : 각 case마다 20˚, 40˚

l Sideslip Angle : 5˚
l 레이놀즈수 : 6.9×105

마. 해석 결과 및 분석

해석은 오차한계가 10-5이하일 때 수렴했다고 가

정하여 대략 570여회의 반복계산을 수행하였다.

그림 13은 각 case에 대한 엔트로피 선도를 보

이고 있다. 위와 같이 받음각이 20도일 경우 비

대칭와류의 관찰이 되긴 하지만 본 논문에서 다

루고자 하는 고받음각 영역은 아니고 또한 그 비

대칭와류의 크기가 그리 크지 않아 최적화를 위

한 비교 및 해석에서는 제외하였다. 하지만 받음

각 20도와 40도일 때 옆 미끄럼각을 통해 발생되

는 비대칭 와류 및 압력분포는 각 형상에 따른 

양상이 유사하였다.

그림 14에서는 각 형상에 대한 요잉 모멘트와 

양항비를 비교하였다. 사이드슬립에 대한 복원력

으로 작용하는 요잉 모멘트 의 값과 양항비

가 높은 형상을 찾도록 하였고 그 결과, case 3

을 선택하여 최적화 수행을 위한 기본형상으로 

선정하였다. 해석 결과는 동일한 연구를 수행한 

R. Ravi와 H. Mason의 연구결과와 동일한 경향

을 갖고 있는 것으로 확인하였다[3].

는 다음의 식과 같이 결정될 수 있다. 하지

만 CFD 해석을 수행할 때 옆 미끄럼각 가 0이

면 대칭와류가 발생하여  이 된다. 그래서 

본 연구에서는   인 경우들에 대해서 추가적

으로 해석할 필요가 없었다[2].

 ∆
∆

(3)
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a. case 1          b. case 2

c. case 3          d. case 4

e. case 5          f. case 6

g. case 7

그림 13. Chine 형상 해석결과 (엔트로피 선도)

그림 14. Cnβ 및 L/D 비교

IV Chine 형상 최적화

4.1. NURBS 곡선을 이용한 chine 형상 

생성

Chine 형상은 앞에서 수행한 경향성 분석의 

결과에서 가장 뛰어난 성능을 보인 case 3를 기

본으로 하여 폭과 높이를 고정하고 chine 형상의 

곡면을 변화시켰다.

Chine 형상의 생성을 위하여 총 6개의 조정점

을 사용하였으며 각 조종점의 h값은 1로 고정하

표 3. 조정점의 좌표 및 설계변수의 범위

Point
Y축 Z축

Min. Mid. Max. Min. Mid. Max.

1 0 (fixed) 0 (fixed)

2 0 0.1 0.2 0 0.05

3 0.4 (fixed) 0.05 0.1 0.175

4 0.6 (fixed) 0.325 (fixed)

5 0.9 (fixed) 0.5 (fixed)

6 1.0 (fixed) 0.5 (fixed)

그림 15. NURBS 곡선

그림 16. NURBS 곡선을 이용한 chine 형상

였다. 6개의 조정점 중 chine 형상의 곡면에 영

향을 주는 2개의 점을 선정하여 각 점의 좌표를
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설계변수로 하였다. 표 2에서는 이러한 조정점의 

좌표 및 설계 변수를 보여주고 있다.

다음의 그림 15와 같이 chine 형태의 1/4을 

생성하고 해석 시 이를 사용하여 chine 형상을 

생성한다. 각 조정점의 위치는 그림과 같다.

위의 변수를 이용하여 총 18개 case의 chine

형상을 생성하여 각각에 대하여 CFD 해석을 수

행하였다. 그림 16은 NURBS 곡선을 이용하여 

생성한 18개 case들의 형상을 보여준다.

4.2. 최적화 문제 구성

본 연구에서는 옆미끄럼 발생 시 복원력을 발

생시키는  값과 양항비를 최대화시킬 수 있

도록 최적화 문제를 구성하였다. 두 개의 다른 

값을 동시에 최적화하기 위해 새로운 목적함수로 

OMV(Overall Measure Value)를 식 (4)와 같이 

선정하였다.

 





(4)

여기서 

w : 각 항에 대한 가중치 (0.3, 0.5, 0.7 사용)

 : 요잉모멘트 

최적화 문제는 다음과 같이 구성 되었다.

Max. OMV

Subject to. L/D > 1.065 (L/D of Baseline) (5)

4.2.1. 반응면 구성 및 적용 방법 

위와 같이 구성된 최적화 문제를 해결하기 위

해 CFD 해석결과를 이용하여  와 L/D에 대

한 반응면을 구성한다[13]. 표2의 이산본포된 설

계변수에 대해 factorial method로 실험점을 생성

하였다. 이에 따라 총 18개(3x2x3=18)의 case가 

도출되었으며 각각에 대하여 CFD 해석을 수행

한다. CFD 해석결과로부터 얻은 공력특성 값을 

통해  와 L/D을 계산하고 이를 통하여 각 형

상 별 OMV값을 얻게 된다. 각 case 별로 얻은 

결과를 이용하여 목적함수에 대한 설계변수의 2

차 반응면을 구성한다.

4.2.2. 최적화 방법

전역최적화 기법인 유전자 알고리즘을 이용한 

코드인 GENOCOP III[14]를 이용하여 구성된 2

차 반응면 식에 적용하였다[13, 15]. 유전자 알고

리즘은 구배정보를 이용하지 않고 주어진 설계 

공간 전역에 대한 탐색을 수행하여 국부 최적점

에 빠지지 않고 최적화를 수행할 수 있는 기법이

다. 생물학적 진화이론에 기반을 둔 이 기법은 

재생산, 돌연변이, 교차 등을 통해 새로운 설계점

을 찾고 이 가운데 우수한 형질을 지니는 것만을 

다음 세대로 넘겨 최적값을 찾아내게 된다. 본 

연구에서 개체군의 크기는 8로 하였고 재생산률

은 0.25로 설정하여 진행하였다. 반복 계산를 통

하여 위와 같은 값들이 가장 좋은 결과를 보여 

이를 이용해 최적화를 수행하였다.

4.3. 형상별 공력 및 안정성 해석 결과

CFD 해석 조건 및 격자계는 경향분석과 동일

하게 적용하였다.

다음의 그림 17은 각 형상에 따른 와 양항

비를 나타내고 있으며 이들 결과를 이용하여 

OMV 구성하고 그 결과는 그림 18과 같다.

그림 18의 결과에서 보는 것과 같이 가중치를 

변화시켜도 전체 결과의 양상에는 큰 변화가 없

었으며 case 4에서 가장 큰 OMV 값이 얻어지는 

것을 확인할 수 있었다.

그림 17. 와 양항비 결과

그림 18. 가중치에 따른 OMV 결과 비교
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그림 19-a. Case 4

그림 19-b. Case 13

그림 19. 단면형상의 유선 비교

그림 19의 해석결과를 보면 OMV 값이 높게 

나온 case 4와 낮게 나온 case 13을 같은 수의 

유선으로 비교해 보면 case 4가 더 집중되어 나

타나는 것을 볼 수 있다. 이는 case 4의 형상이 

더 강한 1차, 2차 와류를 생성시키고 이로써 더 

강한 복원력을 가짐을 알 수 있다.

4.4. 최적화 결과

4.4.1. 반응면 구성 결과 및 최적설계 적용 

위와 같은 결과들을 이용하여 와 제약조건

인 양항비에 대하여 2차 반응면을 구성하였고


 가 각각 0.95와 0.91로 신뢰할 수 있다. 이  

표 4. 최적화 결과

Design 
parameter

s
Baseline Optimum 

solution
Improv. 

ratio

Design 
variables

X1 0.1 0.2

X2 0.0 0.0

X3 0.1 0.05

Results

 0.00582 0.00755 29.73%

L/D 1.065 1.093 2.63%

OMV
(w=0.5) 1 1.1596 15.96%

그림 20. 최적화 형상

반응식을 이용하여 GENOCOP III에서 최적화를 

수행하였다. 416회의 evaluation과 83회의 반복계

산을 통하여 최적결과를 도출하였다.

4.4.2. 최적설계 결과

최적화 결과 표 4와 같은 설계점들을 얻게 되

었었으며 여기서 보듯 와 양항비를 모두 고

려한 OMV값이 15.96% 증가하는 것을 보였다.

위와 같은 설계점을 이용하여 행성한 chine 단면

형상은 그림 20과 같다. 최적화 결과로 얻어진 

형상은 끝이 날카로운 chine 형상을 지니고 있으

며 이로 인하여 강한 와류를 발생시키게 된다.

V 결  론

형상표현 기법 중 대표적인 super ellipse

equation 기법과 NURBS 기법을 이용하여 chine

형상을 생성하고 방향 안정성 경향을 확인하고 

이를 통하여 방향 안정성 및 양항비를 높이는 형

상 최적설계를 수행하였다. 그 결과 최적화 결과

로 도출된 날카로운 chine 형상에서 발생하는 강

한 1차, 2차 와류로 인해 옆 미끄럼으로부터 발

생하는 횡력를 상쇄시킬 수 있는 형상을 얻을 수 

있었다. 이때 는 기본 형상보다 약 29%, 양항
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비는 2% 증가하였으며 각각의 가중치를 고려하

여 구한 OMV값은 15.96% 증가하였다.

이와 같은 형상표현 기법과 최적화 기법을 연

계하여 활용하면 다양한 형상에 대해 원하는 성

능을 얻도록 최적화를 수행할 수 있다. 또한 보

다 적은 설계변수로 다양한 형태를 표현할 수 있

는 형상표현기법을 이용하면 적은 실험점을 이용

하여 최적화를 수행할 수 있을 것이며 이는 초기 

설계 단계에서 걸리는 시간 및 노력을 효과적으

로 감소시킬 수 있을 것이다.
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