
論文
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ABSTRACT

A panel method based on potential flow theory is developed for the 

steady/unsteady aerodynamic analysis of arbitrary three-dimensional Blended Wing 

Body aircraft. The panel method uses the piecewise constant source and doublet 

singularities as a solution. This potential based panel method is founded on the 

Dirichlet boundary condition and coupled with the time-stepping method. The present 

method uses the time-stepping loop to simulate the unsteady motion of the aircraft. 

The present method can solve the three-dimensional flow over the complex bodies 

with less computing time and provide various aerodynamic derivatives to secure the 

stability of Blended Wing Body aircraft. That will do much for practical applications 

such as aerodynamic designs and analysis of aircraft configurations and flight 

simulation.

   록

패 법(panel method)을 이용하여 포텐셜 유동조건에 있는 임의의 3차원 융합익기

(Blended-Wing Body) 형상에 해 정상/비정상 공력해석을 수행하 다. 본 연구 방법은 

구간일정강도(piecewise constant strength) 용출(source)  첩(doublet) 특이

(singularity)을 사용하고 Dirichlet 경계조건에 기 한 포텐셜 기 (potential based) 패

법과 물체고정좌표계의 각 방향에 해 시간 진법(time-stepping method)을 결합한 방법

이다. 본 로그램은 임의의 3차원 BWB 형상 항공기의 공력해석을 빠르고 정확하게 수

행할 수 있으며 BWB 항공기의 안정성을 한 다양한 공력계수를 제공할 수 있다. 본 

로그램으로 3차원 정상/비정상 임의의 3차원 형상에 하여 공력특성을 측할 수 있어 

BWB 항공기 설계단계, 비행 시뮬 이션과 같이 반복  빠른 계산을 요구하는 실질  응

용에 크게 기여할 것이다.

Key Words : BWB(융합익기), Panel method(패 법), Aerodynamic analysis(공력해석),   

Flaperon( 래퍼론), Time-stepping method(시간 진법)
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Ⅰ. 서  론

최근에 미국의 NASA, MIT 그리고 국 캠

리지 학에서는 기존 항공기와 달리 꼬리날개

(tail wing) 없이 동체와 날개가 일체형으로 통합
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되어 공기 항과 항공기 자체 량을 최소화하

여 항공기 엔진의 최소화를 통한 화석 연료 감

 소음의 친환경 차세  항공기인 융합익기

(Blended Wing Body, BWB)에 한 연구를 진

행하고 있다[1]. 

차세  항공기는 고성능, 소음, 고효율, 무공

해, 고안 성, 량 수송 능력  민군 겸용 활용

을 목표로 다양한 형태로 개발되고 있다. 차세  

항공기의 융합익기 형상은 꼬리날개가 없는 신

인 형상으로 기존 항공기 형상에 비해 공기역

학 으로 성능이 크게 개선되어 체 인 항력이 

기존 항공기에 비해 감소하게 되며, 연료소비율

을 감시켜 장기체공이 가능하며 항속거리

(range)  항속시간(endurance)을 증가시킬 수 

있다. 한 기존 항공기에서 발생하는 동체와 날

개 결합부분에서 발생하는 하 집 의 구조 인 

문제도 해결할 수 있다는 장 이 있다.

John W. Dunne에 의해 기존 항공기와 달리 

꼬리날개(tail wing) 없이 동체와 날개가 일체형

으로 통합된 형상인 익기(Flying-Wing)가 설계

되었다[2].

German Horten aircraft family의 AW-52와 

Northrop의 YB-49, 오늘날의 B-2 Stealth Bomber

가 익기(Flying-wing) 형상의 이다.

1990년 Callaghan과 Liebeck[3], Liebeck 등[4]

이 800명이 탑승할 수 있는 BWB 형상의 기 

연구를 수행하 다. 국제 으로 차세  항공기의 

융합익기 형상은 미국과 국을 심으로 연구가 

활발히 이루어지고 있다. 미국에서는 NASA와 

보잉의 공동연구 이 기존 항공기 형상에 비해 

공력 성능 향상을 통한 연료소모율 감소가 가능

한 융합익기 랫폼의 X-48B[1,5,6]를 개발하고 

있다. 국내의 경우, 한국항공 학교[7]에서 융합

익기 앞 후퇴각 변화에 따른 공력해석이 수행되

었다.

본 연구에서 사용되는 해석 기법은 패 법을 

이용해 공력특성을 악하기 해 공력해석을 수

행하 다. 본 연구에 사용된 패 법은 시간 진

법(Time-stepping method)이다. 패 법은 양력을 

생산하지 못하는 동체의 해석에 취약하다는 단

을 갖고 있으나, BWB 형상은 익기 형상으로 

패 법으로 해석하 을 경우 그 결과의 정확성이 

향상된다는 장 과 해석 시간이 게 걸린다는 

장 을 갖는다.

본 연구에서는 임의의 BWB 형상 무인기의 받

음각 변화, 래퍼론(flaperon) 용에 따른 다양

한 공력해석을 수행하여 임의의 BWB 형상의 무

인기 공력해석을 수행하 다.

Ⅱ. 본   론

2. 수치해법

2 . 1 . 1  지 배 방 정 식

체 유동장이 비압축성, 비회 , 비 성인 포

텐셜 유동에서 다음과 같이 속도( Φ)  속도포

텐셜( Φ)을 정의하고 연속방정식은 Laplace 방정

식의 형태로 나타낼 수 있다.

▽
2Φ=0 , V=▽Φ            (1)

Laplace 방정식은 Green 정리에 의해 유동장 

내부 임의의  P(x,y,z)에서의 포텐셜과 물체의 

표면과 후류 그리고 지면에 분포된 용출강도 σ

와 첩강도 μ 사이의 계식으로 다음과 같이 

유도된다. 여기서 r은 거리, n은 수직벡터, S는 

면 을 나타낸다.

  
  


  

      

    ∞    (2)

2 . 1 . 2  경 계 조 건

지배방정식의 해를 구하기 해 불규칙한 모

양의 패 에 해 수치 으로 안정되고, 오차가 

으며 두께 효과의 고려가 용이한 Dirichlet 경

계조건을 사용하면 식(2)는 다음과 같이 변형된

다.



  



    


              (3)

식(1)은 시간항이 포함되어 있지 않기 때문에 

물체 표면에서의 수직속도 경계조건을 사용하여 

비정상 운동을 표 한다.

    ∂Φ

∂n
=(Vo+v rel+Ω×r)⋅n = 0    (4)

여기서 V o
는 물체고정좌표계의 원  속도, Ω

는 각속도이고 rel은 물체의 상 속도이다. r은 

패  제어 의 치이다.

2 . 1 . 3  용 출   첩  강 도

Dirichlet 경계조건에서 내부포텐셜을 Φ∞로 고

정시킴으로써 결합된 용출- 첩 패 의 강도가 

다음과 같이 결정된다.
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        σ=-n⋅(Vo+v rel+Ω×r)       (5)

한편, 첩강도는 고정된 용출강도와 식(3)을 이

산화 함으로써 다음과 같이 구할 수 있다.
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여기서 N은 물체의 총 패 수이며, M은 후류의 

총 패 수이고 A, B, C는 각 패 에서의 첩 

 용출강도를 행렬화한 것이다. 후류패 의 

첩강도는 Morino Kutta 조건을 사용하여 최근 

생성된 후류패 에서 매시간 계산되며 그 강도는 

Helmholtz 정의에 의해 시간에 따라 일정강도를 

유지하게 된다. 성좌표계상의 자유후류방법을 

용하기 해 후류패  모서리 (X,Y,Z)를 물체

와 후류에 의해 유도된 국부속도 (U,V,W)에 의

해 이동시킨다.

2 .1 . 4  속 도   압 력 계 산

제어  k에서의 총 속도( Q)는 교란속도 (7)과 

운동속도 (8)을 더한 총 속도 (9)와 같다. 여기서 

물체의 이동속도 Vkine=-(Vo+v rel+Ω×r)이고 

l, m, n은 패 좌표계의 각 방향이다. 압력은 비

정상 베르 이 방정식을 이용하여 계산 하 다.

      v l=
∂μ

∂l
,  vm=

∂μ

∂m
            (7)

    vn=-σ                   (8)

   Qk=Vkine⋅( l,m,n) k+(v l,vn,vm) k   (9)

2 .1 . 5  후 류  말 림 ( W a k e  R o l l u p )

후류의 형상에 의해 체 유동장에서의 유도 

속도가 바뀔 수 있으므로 후류의 형상은 속도장

을 계산하는데 요성을 가지게 된다. 후류패  

각각의 모서리가 국부 자유류를 따라 움직이는 

것은 후류는 외력자유(force-free)이기 때문이다. 

결국 물체의 운동에 따라서 국부 자유류의 속도

는 기인된다. 후류패  모서리 (X,Y,Z)를 물체와 

후류에 의해 유도된 국부속도 (u,v,w)에 의해 

이동시켜 성좌표계에서 자유후류방법을 용한

다. 따라서 임의의 후류패  모서리 l에 해 다

음 식(10), 식(11), 식(12)가 성립된다.

                  (10)

               (11)
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Ⅲ. 결과  토의

3.1 연 구 방 법 의  검 증

3.1.1 검 증  한  형 상  모 델 링

BWB 항공기에 한 공력해석 기법의 검증을 

해 Katz와 Byrne[8], Liaquat와 John[9]의 형상

을 이용하여 모델링한 후 항공기 표면에 격자를 

생성하 다. 격자의 정보를 데이터 형식으로 변

환하여 Fortran 패 코드에 사용이 가능한 입력

일 형태로 변환하여 공력해석을 수행하 다.

Figure 1은 모델링한 항공기를 사각형의 패  

격자로 구성한 것이다.  

(a) Lifting body grids[Ref.8] 

(b) BWB grids[Ref.9]

Fig. 1. Paneling generated by CATIA

3.1.2 공 력 해 석  결 과  검 증

Figure 2는 최 두께가 체길이 35%에 치

한 NACA 633-018 airfoil section lifting body 

airplane의 받음각 -8∼20도까지의 변화에 따른 

양력계수를 계산하 다. Katz와 Byrne[8]의 결과
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와 잘 일치함을 알 수 있다. 받음각이 10도 이상

인 경우에 해 차이가 나타나게 되는 것을 확인 

할 수 있는데 이는 고받음각 역에서의 실속에 

의한 오차로 볼 수 있다.

Figure 3은 받음각의 변화와 무게 심에 따른 

피칭모멘트계수를 나타낸 그림이다. 무게 심이 

후방으로 치함에 따라 피칭업하는 경향이 커지

는 것이 보여 진다. 공력 심은 동체길이(body 

Angle of attack, α [deg.]

Li
ft

co
ef

fic
ie

nt
,C

L

-10 -5 0 5 10 15 20-1.0

0.0

1.0

2.0 Present method(body+wing)
Present method(body only)
Katz (body+wing) [Ref. 8]
Katz (body only) [Ref. 8]

     Fig. 2. Lift coefficient with angle of 

attack variation
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  Fig. 3. Pitching moment coefficient with 

various angle of attack 
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Fig. 4. Lift coefficient of the symmetric airfoil 

BWB with angle of attack

c)의 40∼50% 사이에 치함을 결과를 통해 알 

수 있고 항공기 안정성 확보를 하여 동체를 포

함한 체 시스템 구성 시 무게 심의 치를 정

할 수 있다. 

Figure 4는 Liaquat와 John[9]의 symmetric 

airfoil 단면의 Blended Wing Body agriculture 

Unmanned Aerial Vehicle형상을 모델링과 패  

격자를 생성 후 본 해석기법을 사용하여 공력해

석을 수행한 양력계수를 나타내었다. 계산한 결

과가 참고문헌[9]과 잘 일치함을 확인하 다.

3.2 임의의 BWB 항공기 정상 공력해석

Figure 5는 모델링한 3차원 BWB 형상 항공기

이다. 모델링한 BWB 항공기는 날개길이 4.376m, 

날개시 길이 2.1m, 투 면  4.585m
2, NACA 

747A315, 익단 비틀림각 10도로 모델링 되었다.

임의의 3차원 BWB 형상 모델, 래퍼론 크기

(bf=span lengh of flapperon, f=chord length of 

flapperon) 그리고 좌표계의 정의를 Fig. 6에 나

타내었다.  

   Fig. 5. Arbitrary three-dimensional BWB 

aircraft grids

  Fig. 6. Nomenclature of an arbitrary three 

dimensional BWB aircraft



1070 이세욱․양진열․조진수 韓國航空宇宙學 誌

Angle of attack, α [deg.]

Pi
tc

hi
ng

m
om

en
tc

oe
ff

ic
ie

nt
,C

M
q

-15 -10 -5 0 5 10 15-0.4

-0.3

-0.2

-0.1

0.0

0.1

0.2

0.3

0.4 c.g = 800mm
c.g = 900mm
c.g = 1,000mm
c.g = 1,100mm
c.g = 1,200mm
c.g = 1,300mm

δleft = 0o, δright = 0o

Fig. 7. Pitching moment coefficient of an 
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    Fig. 8. Lift coefficient and pitching 

moment coefficient of an arbitrary 

BWB aircraft

Figure 7은 임의의 BWB형상의 받음각과 무게

심의 변화에 따른 피칭모멘트계수를 나타낸 그

림이다. 무게 심이 후방으로 치함에 따라 피

칭업 하는 경향이 커지는 것을 알 수 있다. 공력

심은 동체길이 1,200mm근처에 치함을 결과

를 통해 알 수 있다.

Figure 8은 왼쪽 래퍼론과 오른쪽 래퍼론

의 변화에 따른 양력계수와 피칭모멘트계수를 나

타내었다. 양쪽 래퍼론( δ)을 -14도∼14도 움직

일 때와 오른쪽 래퍼론은 고정하고 왼쪽 래

퍼론만 -14도∼14도 움직일 때의 결과를 나타내

었다. 양쪽 래퍼론이 움직일 때 결과가 한쪽 

래퍼론(왼쪽 래퍼론)만 -14도∼14도로 움직일 

때 결과보다 큰 변화폭의 양력계수를 가지며 높

은 양력계수에서 피칭다운, 낮은 양력계수에서 

피칭업 경향을 보 다. 

3.3 임의의 BWB 항공기 비정상 공력해석

임의의 3차원 BWB 형상 양쪽 래퍼론이 -6o

에서 6o까지 피칭주기운동 할 때 후류의 형상을

  Fig. 9. Wake shape for the right and left 

flaperon oscillation
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 Fig. 10. Lift coefficient loop for the right and 

left flaperon oscillation
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Fig. 11. Pitching moment coefficient loop for 

the right and left flaperon oscillation

Fig. 9에 나타내었다.

Figure 10과 Fig. 11은 무차원화 한 시간간격 

0.002, 시간간격 수 120, 받음각 0도, 양쪽 래

퍼론이 -6o에서 6o까지 피칭주기운동 할 때 임의

의 3차원 BWB 형상의 공력계수를 나타내었다. 

그림에서 나타난 공력계수 결과는 양쪽 래퍼

론의 주기운동에 의해 이력 상을 보이며 일정

한 루 로 나타난다. 이력 상은 래퍼론의 운
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동에 의해 발생한 국부속도에 의해 발생하게 된

다. 양쪽 래퍼론이 6도까지 변화함에 따라 양

력계수는 증가하고 피칭다운 상은 커진다. 동

일한 양쪽 래퍼론의 운동으로 롤링모멘트는 

서로 상쇄되어 롤링모멘트는 변화가 없다.

Figure 12와 Fig. 13은 무차원화 한 시간간격

이 0.002, 시간간격 수 170, 모델 받음각 10도, 

양쪽 래퍼론이 -6o에서 6o까지 피칭주기운동 

할 때 공력계수를 나타내었다. 모델의 받음각이 

10도로 받음각 0도의 공력계수보다 더 큰 양력
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 Fig. 12. Lift coefficient loop for the right and 

left flaperon oscillation
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Fig. 13. Pitching moment coefficient loop for 

the right and left flaperon oscillation

     Fig. 14. Wake shape for the left 

flaperon oscillation

계수와 피칭모멘트계수를 나타낸다. 받음각과 

래퍼론의 6도까지 변화에 큰 양력계수를 얻었지

만 10도의 받음각과 무게 심의 치로 인해 피

칭업 하는 경향이 커지는 것을 확인하 다.

임의의 3차원 BWB 형상 왼쪽 래퍼론만이 

-6o에서 6o까지 피칭주기운동 할 때 후류의 형상

을 Fig. 14에 나타내었다.

Figure 15∼Fig. 17은 무차원화 한 시간간격이 

0.002, 시간간격 수 170, 모델 받음각 10도, 왼쪽 
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   Fig. 15. Lift coefficient loop for the left 

flaperon oscillation
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 Fig. 16. Pitching moment coefficient loop for 

the left flaperon oscillation
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 Fig. 17. Rolling moment coefficient loop for 

the left flaperon oscillation
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래퍼론만이 -6o에서 6o까지 피칭주기운동 할 때 

공력계수를 나타내었다.

Figure 15는 왼쪽 래퍼론만의 움직임에 따

라 일정한 루 로 양력계수가 변하는 그림이다. 

Figure 16은 피칭모멘트계수가 큰 양력으로 

피칭업 하는 경향을 확인하 다.

양쪽 래퍼론이 변화할 때보다는 양력계수와 

피칭모멘트계수 크기와 변화폭은 작지만 왼쪽 

래퍼론만 운동함에 따라 큰 변화폭을 보이는 

롤링모멘트계수 결과를 Fig. 17에 나타내었다.

Ⅳ. 결  론

비 성, 비압축성 유동에 해 일정강도 용출 

 첩 요소를 사용하여 순항하는 임의의 3차원 

BWB 형상 항공기의 정상/비정상 공력해석을 수

행하여 다음과 같은 결론을 얻을 수 있었다.

임의의 3차원 BWB 형상에 해 정상/비정상 

공력해석을 한 코드를 개발하 다. 개발된 공

력해석 코드를 이용하여 공력해석하여 얻은 해석

결과는 참고문헌의 검증 결과와 그 경향이 일치

하 다.

래퍼론을 추가하여 래퍼론의 변화에 따라 

3차원 BWB 항공기에 피칭모멘트가 발생과 좌우 

래퍼론의 변화에 따라 3차원 BWB 항공기의 

공력해석을 수행하 다. 이와 같이 제어면인 

래퍼론을 이용하여 얻어낸 공력계수를 통해 획득

한 공력계수들은 BWB 항공기 시스템의 안정성

을 해석을 한 자료로 사용할 수 있다.

본 로그램의 개발로 3차원 정상/비정상 패

코드는 임의의 3차원 BWB 형상에 하여 공

력특성을 측할 수 있어 추후 BWB 항공기의 

공력해석 뿐만 아니라 BWB 항공기의 개념설계 

 비행 시뮬 이터 개발 등에 활용될 수 있

다. 
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