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ABSTRACT

Surface pressure distributions over the RAE-A wing-body configuration were investigated
and the grid convergence along the streamwise, spanwise, and circumferential directions
was numerically studied. Flow analysis in subsonic and transonic conditions was conducted
using the  Wilcox-Durbin+ turbulence model. Surface pressure distributions for
subsonic flows were well matched, but those for transonic shocked flows showed a little
discrepancy with the experimental data. A cubic spline extrapolation method was applied
in order to investigate the grid convergence. This method presented that the grid
resolution in the circumferential direction is the most important grid parameter. A refined
grid system was made based on the grid convergence study and provided more accurate
prediction, especially on the symmetric body surface of RAE-A configuration.

초 록

본 연구에서는 RAE “A” 날개-축대칭 동체 형상을 이용하여 유동흐름 방향, Span 방향

과 동체 둘레 방향(φ 방향)에 따라 격자에 대한 수렴성 및 비행체의 압력 분포 변화를 수

치적으로 연구하였다. 아음속 및 천음속 영역 조건에서  Wilcox-Durbin+ 난류 모델을 

사용하여 2차 정확도의 수치적 해를 예측하는 유동해석을 수행하였다. 아음속 유동 조건

에서는 해석결과가 실험결과와 매우 잘 일치하였으나, 충격파가 존재하는 천음속 유동에

서는 약간의 차이가 발생하였다. Cubic spline을 사용하는 외삽 방법으로 격자 수렴성을 

검토하였다. 외삽 방법을 통해 회전 방향의 격자 조밀도가 격자 수렴성에 가장 큰 영향을 

미침을 알 수 있었다. 격자 수렴성에 대한 검토 결과를 바탕으로 더 조밀한 격자를 생성

하였다. 이를 통해 특히 RAE-A 형상의 축대칭 동체 표면에서 더 정확한 해석 결과를 얻

을 수 있음을 보였다.

Key Words : RAE-A wing-body(RAE “A” 날개-축대칭 동체 형상), Turbulence model(난
류 모델), Convergence(수렴성), Extrapolation method(외삽 기법)
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Ⅰ. 서 론

3차원 날개-축대칭 동체에 대한 공력 해석은 

풍동 실험 및 CFD를 이용하여 많이 연구되어 왔

다[1-3]. 대부분의 연구는 천음속 영역에서 발생

하는 충격파를 중심으로 수행되어 왔다. 하지만 

날개-동체간의 간섭 효과, 날개-동체 접합부에서

의 박리 유동, 끝단 와류의 영향성 등에 관한 연

구는 비교적 많이 수행되지 못했다. 이에 관해 

현재 세계적으로는 Drag Prediction Workshop
[4-5]과 국내에서의 EFD-CFD Workshop 등에서 

실험 결과와 CFD 해석 결과에 대한 비교 검증 

연구가 활발히 진행되고 있다.
과거의 CFD 연구에서는 기술적 한계에 의해 

정확한 수치적 해를 예측하는데 어려움이 있었으

며, 격자 수렴성 및 동체에 대한 압력 분포 예측 

연구도 생각과 달리 부족한 것으로 판단된다

[6-8]. 따라서 3차원 날개-축대칭 동체 형상의 유

동해석을 수행하기 위해서는 격자 수렴에 대한 

연구가 수반되어야 하며, 적절한 조밀도를 갖는 

격자의 크기를 예측할 수 있는 연구가 필요하다.
본 연구에서는 공력해석에 있어 격자 조밀도 

대한 수렴성 연구를 수행하였으며, Cubic spline
외삽(extrapolation)기법을 이용하여 격자 조밀도

와 정확성의 관계에 대한 분석을 시도하였다.
유동해석을 위해 RAE “A” 날개-축대칭 동체 

형상을 이용하였으며, 유동흐름 방향, 날개 span
방향 및 동체의 둘레 방향에 따라 각기 다른 격

자를 구성하여 표면 압력 분포를 계산하였다.

Ⅱ. 본 론

2.1 수치해석 기법

본 연구에서는 3차원 압축성 Navier-Stokes 방

정식을 적용한 RANS 코드를 이용하여 해석을 

수행하였다. 지배방정식을 공간이산화하기 위해 

격자중심 유한체적법을 사용하였으며, Roe의 

FDS(Flux Difference Splitting) 기법[9]과 

DADI(Diagonalized ADI) 기법을 사용하였다

[10]. 제한자로는 3차 다항식  TVD 내삽기법[11]
을 사용하였다. 난류 모델은 2-방정식인 

Wilcox-Durbin+ 모델[12]을 사용하였다. 이는 

Wilcox의  모델의 선형 난류 점성 모델 대

신 약한 비선형 난류점성 모델을 사용하며, 벽거

리를 요구하지 않는다. 이 난류 모델의 핵심은 

평균 strain 변형률이 커질 때, 난류점성의 크기

를 줄여 충격파로 인한 박리유동의 예측 정확도

를 향상시킨다[10]. 원방 경계조건으로는 

Riemann 불변치(invariant)를 이용한 경계조건을 

사용하였으며, 벽면은 단열 벽면(Adiabatic
viscous wall) 조건과 대칭(Symmetric wall) 조건

을 사용하여 실험 결과[1]와 수치적 해를 비교 

검증하였다.

2.2 격자 생성 및 유동 조건

유동해석에서 사용한 RAE “A” 날개-축대칭 

동체 형상 정보는 Fig. 1과 같다.
생성된 격자는 평균 시위선을 기준으로 50배,

동체 길이 기준으로 10배의 원방 거리를 설정하

였다. Fig. 2는 본 해석에서 생성한 격자를 보여

주고 있다.
전체적인 격자의 크기는 유동흐름 방향, 날개 

span 방향과 동체 둘레 방향의 조합으로 각각 4
백만 개, 6백만 개, 15백만 개, 24백만 개로 구성

하였다. 기존 경험을 바탕으로 벽면에 수직한 방

향으로는 충분히 조밀한 208개로 고정하였으며,
벽면에서 레이놀즈수를 고려하여 y+가 1에 가깝

도록 수직방향 첫 번째 셀 간격을 2.5×10-5로 설

정하였다. 흐름 방향과 날개 span 방향의 격자에 

대한 자세한 정보는 Table 1에 나타나 있다.
유동해석 조건은 마하수 0.4, 0.8에서 받음각 

0°, 2°를 적용하였으며, 마하수 0.9에서는 받음각 

0°, 1°를 적용하여 아음속과 천음속 영역에 대해 

수행하였다. 단위 코드 길이 당 레이놀즈수는 

1.0×106을 적용하였다.

Fig. 1. RAE-A Wing-Body geometry

Fig. 2. Surface grid of RAE-A Wing-Body
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Table 1. Surface Grid System

Number of cells

case
Wing

(streamwise ×
spanwise)

Body
(streamwise ×
φ direction)

case1
(4M cells)

272×128 290×88

case2
(6M cells)

272×176 304×96

case3
(15M cells)

272×176 392×208

case4
(24M cells)

272×176 392×304

2.3 해석 결과

2.3.1 날개 표면 압력 분포 해석

날개 span 방향에 따른 단면 위치(η)에 대해 

날개 표면 압력 분포 해석을 수행하였다.
Figure 3은 마하수 0.4, 받음각 0°, 2°에 대해 

평균 시위선 위에서의 압력 분포 결과를 보여주

고 있다. 그리고 Fig. 4는 마하수 0.8, 받음각 0°,
2°에 대한 결과이며, Fig. 5는 마하수 0.9, 받음각

0°, 1°에 대한 결과이다. 해석 결과, 마하수 0.4와

Fig. 3. pressure distribution on the wing
surface at M=0.4, α=0°, 2°

Fig. 4. pressure distribution on the wing
surface at M=0.8, α=0°, 2°

Fig. 5. pressure distribution on the wing
surface at M=0.9, α=0°, 1°
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0.8에서는 상대적으로 성긴 격자에서도 실험 결

과와 잘 일치하는 결과를 얻을 수 있었다. 반면

강한 충격파가 생성되는 고속 유동 조건인 마하

수 0.9, 받음각 1°에서는 충격파 발생으로 인해 

성긴 격자로는 충격파를 해석하기 어려움을 볼 

수 있다. 더욱 조밀한 격자인 case3(1,500만개 격

자)의 해석 결과만이 충격파의 강도를 적절히 예

측할 수 있음을 보여준다.

2.3.2 동체 표면 압력 분포 해석 및 격자 수렴성
테스트

본 연구에서는 동체에 대해 둘레 방향 φ = 0°,
45°, 90°의 지점에서 동체 전체 길이 L로 무차원

화된 길이에 따른 압력 분포 해석을 수행하였다.
동체 회전 방향 각도는 날개면의 방향을 0°로

Fig. 6. pressure distribution on the body
surface at α=1°, φ=0°

하여, 날개와 수직한 방향을 90°도 정의하였다.
Fig. 6은 마하수와 받음각에 따른 φ = 0°에서 압

력 분포 결과를 나타내고 있으며, Fig. 7과 Fig.
8은 각각 마하수와 받음각에 따른 φ = 45°, φ =
90°에서의 결과를 보여주고 있다.

φ = 0°, 45°에서는 실험 결과와 해석 결과가 

상당히 유사한 결과를 보여주고 있다. 반면 φ =
90°에서의 결과를 살펴보면, 동체 윗부분에서의 

해석 결과가 실험 결과와 차이가 있음을 알 수 

있다. 하지만 case3(1,500만개 격자)의 결과가 다

른 것에 비해 실험값에 근접하고 있음을 확인할 

수 있다. 이로 인해 동체 표면을 구성하는 격자

의 크기가 커질수록 더욱 정확한 수치적 해를 구

할 수 있을 것으로 판단하였다. 따라서 Fig. 8

Fig. 7. pressure distribution on the body
surface at α=2°, φ=45°
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Fig. 8. pressure distribution on the body
surface at α=1°, φ=90°

에서 마하수 0.4, φ = 90°의 결과에 대해, cubic
spline 외삽 기법을 적용하여 격자 수렴성 연구

를 수행하였다. 격자 조밀도에 따른 해석 결과를 

cubic spline 방법으로 외삽하여 격자 조밀도가 

매우 클 경우의 예측값을 추정해 보았다. cubic
spline 외삽 기법에 대한 격자 수렴성을 검증하

기 위해 case3에 비해 동체 둘레 방향으로 표면 

격자수를 50% 늘린 case4(2,400만개)를 새로이 

생성하여 유동해석을 수행하였다.
Figure 9는 압력 분포 결과 대비 격자 크기에 

대한 외삽 결과를 보여준다. 여기서 N은 전체 

격자점 개수를 의미한다. 격자 수렴성 테스트를 

위해 날개-동체 접합 부분에서 날개 단면 기준으

로 앞전 위치(X/L=0.46)에서 계산된 압력계수 값

Fig. 9. Cubic spline extrapolation result at M=0.4,
α=2°, φ=90° on the leading edge point

Fig. 10. pressure distribution on the body
surface of all cases at α=2°, φ=90°

을 사용하였다. y-축에 점근하는 값은 실험 값을 

향하고 있음을 볼 수 있다. 격자 수렴성 테스트 

결과, 동체의 둘레 방향에 대한 표면격자 조밀도

가 해의 정확성에 큰 영향을 미침을 알 수 있었

고, 실험 결과에 근사한 수치를 얻을 수 있음을 

확인하였다. 즉, 동체 둘레방향으로 표면 격자의 

조밀도가 중요한 요소 중에 하나임을 확인할 수 

있었으며, 표면 격자 조밀도를 더욱 높게 한다면,
실험 결과와 더욱 유사한 압력 분포 결과를 얻을 

수 있을 것으로 판단된다.
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Fig. 11.  contour on the surface

외삽 방법을 통한 격자 수렴성 해석 결과에 

따라 동체 둘레 방향으로 50% 늘린 격자계를 사

용한 결과 또한 외삽선에 위치하며, 이는 격자를 

더 조밀하게 구www성할 경우 실험치에 상당히 

근접한 결과를 얻을 수 있음을 시사한다.
Fig. 10은 가장 조밀한 격자를 사용한 case4를 

추가하여 격자 조밀도에 따른 압력계수 분포도를 

보여주고 있으며, Fig. 11은 아음속 및 천음속 영

역에서의 압력계수 분포도를 보여주는 그림이다.
천음속 구간에서는 약한 충격파가 발생한 것을 

확인할 수 있다.

Ⅲ. 결 론

본 연구에서는 RAE “A” 날개-축대칭 동체 형

상을 이용하여 아음속 및 천음속 영역의 유동조

건에서 압력 분포를 수치적으로 해석하였으며,
cubic spline 외삽 기법을 이용하여 격자 조밀도

에 따른 수렴성 연구를 수행하였다.
날개 표면에서는 유동흐름 방향뿐만 아니라,

날개 span 방향에서의 격자 조밀도가 정확한 압

력 분포를 예측하는데 중요한 요소임을 확인하였

으며, 동체에 대해서는 동체 둘레 방향으로 격자

를 조밀하게 구성하였을 때 비교적 정확한 압력 

분포를 예측할 수 있음을 확인하였다.
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