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Ⅰ. 서 론

EFD-CFD 비교 워크 은 공기역학의 주 분야

인 풍동실험으로 표되는 실험 유체역학

(Experimental Fluid Dynamics, EFD)과 산유

체역학 (Computational Fluid Dynamics, CFD)의

비교를 통해 풍동실험과 CFD의 기술 인 수

을 고양하고 두 분야의 력을 통해 공기역학의

기술 발 에 기여하기 해 개최된다. 항공우주

학회 공기역학 부문 원회의 주도로 Case 1 :

Airfoil 풍동실험 결과와 비교, Case 2 : SDM

(Standard Dynamic Model) 아음속 풍동실험결

과와의 비교, Case 3 : 천음속 역 유동해석을

한 RAE Wing A와 축 칭 몸체의 풍동실험결
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ABSTRACT

This paper describes on introduction of CASE 4(Delta Wing) for EFD-CFD comparison

workshop which is in charged of aerodynamic subcommittee of The Korean Society for

Aeronautical and Space Science. The wind tunnel test will be performed later, angle of

attack is set –5~20deg and mach number is set 0.7, 0.85, 1.2 to solve the transonic flow.

The simulation test of grid dependency is conducted to determine the proper grid size of

delta wing analysis. The tendency of lift and drag coefficient is determined according to the

change of angle of attack based on the selected grid size.

록

본 논문에서는 재 한국항공우주학회 공기역학부문 원회에서 주 하고 있는 EFD-

CFD 비교 워크 의 여러 과제 CASE 4 삼각날개(Delta Wing)의 천음속 역의 유동해석

결과를 작성하 다. 풍동실험은 추후에 진행될 정이며, -5~20도 받음각 역에서의 CFD

해석을 수행하 다. 해석을 수행한 마하수는 0.7, 0.85, 1.2이다. 삼각날개의 합한 해석조건

을 찾기 해서 기 격자 크기를 조 하여 격자의존성 해석을 수행하 고, 선택한 격자로

받음각 변화에 따라 양력계수와 항력계수의 경향을 악하 다.
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과와의 비교로 총 3개의 Case에 해 CFD해석

을 한 형상, 해석 조건 풍동실험 결과를 제

공하여 2015년 항공우주학회 추계학술 회부터

3회의 워크 을 개최하 다[1].

본 논문에서는 EFD-CFD 비교 워크 에서 새

롭게 제시한 Case 4 : 삼각날개(Delta wing)에

해 산유동해석을 수행하 다. 기존의 Case

1~3은 다년간 학회 논문을 통해 한 해석

기법과 방법 정확도에 한 내용이 서술되었

다. 하지만 Case 4는 2017년 말에 회원들에게 형

상이 제공되었으며 실험결과가 나오기 까지 많

은 연구가 진행되면 추후 결과비교가 용이할 것

같아서 본 case를 선택하 다. 학회에서 해석 형

상을 모델링 일로 제공하 으며 형상의 자세한

제원은 Fig. 1과 같다.

종횡비가 낮고 높은 후퇴각의 형태로 되어 있

는 삼각날개는 미사일이나 투기와 같은 고속

항공기에서 사용되고 있으며 고 받음각에서 다른

형태의 날개보다 안정성과 기동성의 향상을 제공

한다[2].

삼각날개에서 발생하는 유동의 표 특징은

다음과 같다. 날개의 앞 꼭지부분에서 박리된

유동은 날개 에 앞 와류를 생성하며 1차 와류

라고 불린다. 1차 와류내의 와류 심 압력은 주

변 압력보다 작게 나타나며 흡입 압력을 만들어

양력증가의 원인이 된다. 이러한 양력은 항공기

의 속도가 작은 이착륙 구간이나 천음속 기동에

서 매우 유용하다. 회 하는 일차와류는 1차 부

착선을 따라 표면에 부착하게 된다. 1차 와류 아

래에 존재하는 2차 와류는 1차 부착선에서 박리

되는 유동이 2차 박리선을 따라 흐르는 유동과

섞임으로 생성되며 1차 와류와 반 방향으로 회

한다. 받음각이 증가하면서 역 압력 구배로 인

해 낮은 에 지의 축 심 유동의 정체로 와류

붕괴가 나타나게 된다. 와류 붕괴가 발생하면 높

은 속도 변동에 의해 와류 심의 격한 팽창이

나타나며 축 성분과 회 성분의 빠른 감속이 일

어난다. 이로 인해 양력과 피칭 모멘트가 감소하

게 되어 큰 불안정성을 띠게 된다. 불안정성은

하부구조를 포함하는 와도 구조에서도 볼 수 있

으며 이러한 단층 불안정성, 와류 붕괴의 불안

정성 그리고 후류 불안정성이 비정상유동 상에

포함된다. 강한 와류유동의 구조는 박리 단층

의 특징으로 볼 수 있다[3-8].

삼각 날개에 한 산유동해석은 주로 앞 와

류에 의한 공력특성에 해 해석이 수행되었다.

손미소[9-10]등은 후퇴각 70도 삼각날개에 한

비정상상태 RANS 해석을 수행하 다. RANS

해석을 통해서도 앞 와류의 형성을 볼 수 있으

며, 표면마찰 컨투어와 유선분포를 통해서 2차

와류 박리를 찰할 수 있었다. 압력과 와도

에 한 계산에서는 수치 소산으로 인한 오차

가 발생하여 추후 DES와 LES로 악할 계획이

다. 난류모델에 따른 비교에서는 SA 모델이

 SST 모델보다 실험값에 근 한 결과를 나

타냈으나, 와류 붕괴 상을 정확히 측하지 못

했다.

진학수[11] 등은 앞 형상이 둥근 것과 뾰족

한 것에 따른 유동구조의 가시화와 공력특성을

악하 다. 앞 이 둥근 형상이 와도 분포와 양

력 계수에서 더 큰 값을 보 으며, 뾰족한 형상

이 양력계수와 받음각이 더 선형성을 보 다.

본 연구에서는 앞 형상이 둥근 삼각 날개 형

상에 해서 산유동해석을 수행하여 날개 표면

에서의 압력분포와 공력계수 특성을 확인해보았

다.

Ⅱ. 해석모델 수치기법

2.1 해석 모델

Figure 1은 해석을 수행할 삼각 날개의 기본 제

원과 형상이며 실린더형 몸통이 심에 있다. 날

개의 길이는 0.6m, 스팬방향은 0.475m이고 반각

은 25도이다. 스팬방향 에어포일의 길이는 0.09m

이며 NACA64A005 모델이다. 실린더형 몸통의

직경은 0.08m이다.

Fig. 1. Schematic of delta wing
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Fig. 2. Ratio of Far-field and Delta wing

2.2 격자구성 경계조건

해석 형상의 외부 유동조건을 용하기 해

구모양의 외기를 고려하 으며, 천음속 역에서

날개 앞, 뒤의 유동이 경계조건에 반사되는 효과

가 없도록 직경은 20m로 설정하 다. Fig. 2는

외기와 삼각 날개의 비율을 나타내었다.

삼각 날개는 날개 윗면에서 와류(vortex)가 발

생하며 날개 뒤쪽으로 갈수록 와류의 강도와 크

기가 강해진다. 따라서 해석의 정확도를 높이기

해 날개 뒤쪽에 격자의 조 도를 조 할 수 있

는 역을 설정하 다. 한 실린더형 몸통의 뒤

쪽은 미사일의 뒷면인 Base와 같이 유동의 정체

역이 발생하며 공력특성에 향을 미치므로 조

격자 역으로 격자를 구성하 다. 각각의 격

자 조 역은 Fig. 3과 같다.

Fig. 3. Volume control region

No. of Grids Base Vol.1 Vol.2

2.0M 10mm 5mm 5mm

3.8M 6mm 3mm 3mm

5.0M 4mm 3mm 3mm

7.7M 4mm 2mm 2mm

13.8M 3mm 1.5mm 1.5mm

Table 1. Grid information

Table 1은 해석 조건의 총 격자수와 각 역

의 기 격자 크기를 나타낸 것이다. 총 격자수의

M은 백만개를 의미하며 Base는 삼각 날개 동체

의 기 격자 크기, Vol. 1은 날개 뒤쪽, Vol. 2는

실린더 동체 뒤쪽 역의 기 격자를 나타낸 것

이다. 기 격자 조건별 몸통 뒤쪽과 에어포일에

서의 격자분포는 Fig. 4와 같다.

2.0M 3.8M

7.7M 13.8M

2.0M

3.8M

7.7M

13.8M

7.7M

Fig. 4. Grid configuration about case
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∞ ∞ ∞ 

0.7 18.02 psia 264.43 K ×

0.85 15.59 psia 252.77 K ×

1.2 10.31 psia 223.72 K ×

Table 2. Analysis condition

경계조건은 삼각 날개는 Wall 조건, 외기는

Freestream 조건을 사용하 다. Freestream 조건

은 유동의 벡터와 마하수, 압력, 온도, 유동의 난

류 조건을 용할 수 있으며 해석 조건은 Table

2와 같다. 받음각은 –5~20도이다.

2.3 수치 기법

해석 형상에 해 3차원 압축성 해석을 수행하

으며 지배방정식은 식 (1)과 같다.



  ∙ (1)

여기서  는 식 (2), (3)과 같다.
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식 (2), (3)에서 는 도, 는 속도, 는 에

지, 는 압력, 는 성 텐서, 
′′
는 열 럭스

벡터, 는 격자 속도이다. 해석에 사용된 시간기

법은 steady를 사용하 다. 공간정확도는 해석

로그램이 제공하는 MUSCL 3rd를 사용하 으

며, 충격 발생 시 정확한 계산을 수행하기

해 럭스에 해 AUSM+ FVS 기법을 용하

다. 난류모델은  SST 모델을 용하 다.

 SST 모델은 Menter[12]에 의해 제안되었고

자유흐름과 입구 경계조건에서의 민감도 문제에

집 된 모델이다. 해석은 STAR-CCM+v10.06을

사용하 다.

Ⅲ. 해석 결과

3.1 격자 의존성 해석

격자 조건에 따라 공력계수의 정확성이 달라지

므로 격자 조건에 따른 해석을 수행하여 결과를

비교하 다. 유동조건은 마하수 0.7, 받음각 20도

조건을 선택하 다.

Figures 5, 6은 격자수에 따른 양력계수와 항

력계수의 경향을 나타낸 것이다. 총 격자수가

7.7M 이상이 되면 공력계수의 경향이 수렴된다.

격자 조건에 따라 공력계수 뿐만 아니라 삼각

날개 주변에서의 유동 변화도 확인해 보았다.

Fig. 7은 격자수에 따른 삼각 날개 표면에서의

압력분포를 나타낸 것이다. 4개의 격자 조건 모

두 삼각 날개 윗면에서 와류에 의한 압력 부착선

이 발생한다. 격자의 개수가 증가할수록 부착선

의 두께는 얇아지며 격자 조건 7.7M 이상에서는

1차 와류가 아닌 2차 와류에 의한 압력 부착선을

볼 수 있다.

Figure 8은 고 받음각에서의 삼각 날개 유동

분포를 나타낸 것이다. 날개 앞 부터 와류 심

을 따라서 1차 유동분포가 발생하며 뒷 으로 올

수록 와류의 크기는 증가한다. 뒷 으로 갈수록

커진 1차 와류는 삼각 날개 좌, 우 끝에서 2차

와류를 생성하며 1차, 2차 와류 심을 따라서

압력 부착선이 형성된다. 삼각 날개의 심부에

서는 와류에 상 없이 평 에서의 압력분포를 나

타낸다.

Fig. 5. Lift coefficient vs number of grids

Fig. 6. Drag coefficient vs number of grids
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2.0M 3.8M

7.7M 13.8M

Fig. 7. Pressure distribution about number

of grids

Fig. 8. Schematic of delta wing tip vortices

Figure 9는 격자 조건 7.7M, 13.8M 조건에서

의 CFD 결과이며 삼각 날개 표면에서의 압력과

날개 쪽에서의 압력을 나타내었다. Fig. 6에서

확인했듯이 날개 표면에서는 1차, 2차 와류에 의

한 압력부착선이 형성되며, 1차 와류 심이 존

재한다. 7.7M과 13.8M의 차이는 2차 와류에 의

한 유동차이와 1차 와류 심의 분포이다. 격자

의 조 성이 증가하면서 13.8M 조건에서는 1차

(a) 7.7M

(b) 13.8M

Fig. 9. Pressure distribution between 7.7M

and 13.8M grid conditions

와류의 심 분포가 명확해졌으며 2차 와류에 의

한 삼각 날개 좌, 우 끝에서의 분포가 선명해졌

다. 격자를 더욱 조 히 할수록 계산의 정확성이

증가하지만, 7.7M과 13.8M 조건의 유동차이가

으며 공력계수도 2% 미만의 차이여서 7.7M

조건을 해석에 사용하 다.

3.2 양력/항력 분포

3.2.1 양력 분포

Figure 10은 마하수와 받음각 조건에 따른 양

력계수를 나타낸 것이다. 양력계수는 받음각 변

화에 따라 선형 으로 증가한다. 받음각 18도에

서 20도로 증가될 때, M=0.7에서는 양력계수가

소폭 하락하며 M=0.85, 1.2 조건에서는 증가한다.

3.2.2 항력 분포

Figure 11은 마하수와 받음각 조건에 따른 항력

계수를 나타낸 것이다. 항력계수는 받음각 0도에

서 가장 작은 값을 나타내며 양력계수와 마찬가지

로 받음각 18도에서 20도로 증가될 때, M=0.7에

서는 상승경향이 소폭 감소된다.
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Fig. 10. Lift coefficient vs Angle of Attack

Fig. 11. Drag coefficient vs Angle of Attack

항력 에서 충격 에 의해 생기는 항력을 조

항력이라고 한다. 항공기의 형상에 따라 다르

지만 게 M=0.7~0.8 사이에 존재한다.

Figure 11을 보면 M=0.85의 항력이 M=0.7의

항력보다 높게 나타난다. 따라서 M=0.85이상에서

는 유동에 의한 항력뿐만 아니라 동체 앞 충격

에 의한 항력이 추가된다.

Figure 10과 11의 체 공력계수 경향을 보았

을 때, 천음속 역 인 마하수 M=0.7, 0.85, 1.2

조건에서 양력계수와 항력계수는 마하수의 변화

에 큰 변화 없이 유사한 경향이 나타났다.

Ⅳ. 결 론

본 연구에서는 한국항공우주학회 공기역학부문

원회에서 주 하고 있는 EFD-CFD 비교 워크

의 여러 과제 CASE 4 삼각 날개(Delta

Wing)의 천음속 역의 공력특성 연구를 수행하

다.

해석을 수행한 형상은 삼각 날개와 실린더형

몸통이 심에 있다. 삼각 날개의 길이는 0.6m,

스팬방향은 0.475m이고 반각은 25도이다. 스팬방

향 에어포일의 길이는 0.09m이며 NACA64A005

모델이다. 실린더형 몸통의 직경은 0.08m이다.

해석을 수행한 마하수는 0.7, 0.85, 1.2이며 받음

각은 –5~20도이다.

삼각 날개의 합한 해석조건을 찾기 해 격

자의존성 해석을 수행하 다. 해석조건은 마하수

0.7, 받음각 20도 조건을 선택하 다. 기 격자의

크기를 3~10mm 범 에서 5가지 격자조건을 선

택하 을 때, 기 격자 크기가 4mm인 7.7백만개

의 격자 조건과 기 격자 크기가 3mm인 1380만

개의 격자 조건이 공력계수와 유동분포가 유사하

여 7.7백만개 조건으로 선택하 다.

받음각이 –5~20도로 증가함에 따라 천음속

역에서 양력계수는 선형 으로 증가하 다. 받

음각 18도에서 20도로 증가할 때 M=0.7 조건에

서 소폭 하락하는 경향이 나타났으며 M=0.85,

1.2 조건은 선형 으로 증가하 다. 항력계수는

받음각 0도에서 가장 작은 값이 나타났으며, 양

력계수와 유사하게 M=0.7, 받음각 20도 조건에서

하락 상이 나타났다.

추후 공기역학부문 원회에서 실험값을 제공하

여 결과를 비교해보면 삼각 날개의 공력특성을

면 히 악할 수 있을 것이다.
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