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패러글라이더 캐노피의 유동박리 특성에 대한 실험적 연구

신정한* · 채석봉* · 신이수** · 김주하†

An experimental study on the flow separation characteristics of a paraglider canopy

Jeonghan Shin*, Seokbong Chae*, Yisu Shin** and Jooha Kim†

Abstract In the present study, we investigate the flow separation characteristics of a paraglider canopy 
model by tuft visualization. The experiment is conducted at Re = 3.3×105 in a wind tunnel large 
enough to contain the three-dimensional paraglider canopy model, where Re is Reynolds number 
based on the mean chord length and the free-stream velocity. The flow separation characteristics of 
the canopy model near the wing root are similar to those of a two-dimensional airfoil with a 
cross-section similar to the model. On the other hand, near the wingtip region, the flow separation 
is suppressed by the downwash induced by the wingtip vortex. As a result, as the angle of attack 
increases, the flow separation occurs from the wing root region of the canopy model and develops 
toward the wingtip.

Key Words : Paraglider(패러글라이더), Canopy(캐노피), Flow separation(유동박리), Tuft visualization
(터프트 가시화)

1. 서 론
 

패러글라이더란 무동력 활공기의 일종으로 별

도의 동력장치없이 활공하는 장비이다. 패러글라

이더의 평균 활공 속도(30~40 km/h)와 활공비

(5~10)를 고려하면(1), 고도 500m에서 이륙할 경

우 패러글라이더는 2.5~5km 정도만 비행할 수 

있지만, 레저용 패러글라이딩은 한번의 비행에서 

약 10km정도를 활공하며, 크로스컨트리 회의 

경우 100km이상을 비행해야 되는 경우도 있다. 

이렇게 패러글라이더가 먼 거리를 비행할 수 있

는 이유는 패러글라이더의 비행이 활공을 통한 

하강비행과 산의 경사로 인해 발생하는 사면상

승풍을 통한 사면상승비행(ridge soaring) 또는 열 

상승풍을 통한 열기류 비행(thermal soaring)등의 

상승비행을 연속적으로 반복하며 이루어지기 때

문이다. 이와 같이 상승과 하강을 반복하는 비행

과정을 고려할 때, 패러글라이더는 넓은 받음각

의 범위를 가지며 비행하게 된다. 일반적으로 익

형(airfoil)에 해 높은 받음각에서는 익형 윗면

에서 높은 역압력 구배가 발생하며, 이에 따라 
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Fig. 1. Components of the paraglider (photograph 
courtesy of gingliders.com)

유동박리가 발생할 경우 공력성능이 급격히 감

소하는 실속(stall)이 발생하는 것으로 알려져 있

다. 따라서, 패러글라이더는 실속 발생 가능성이 

높은 비행특징을 가지고 있으며 이러한 특징을 

고려할 때, 패러글라이더의 유동박리 특성을 파

악하는 것은 패러글라이딩의 기록향상은 물론이

고 비행 안정성을 확보하는 점에서도 매우 중요

한 의미를 갖는다.

패러글라이더는 크게 캐노피(canopy), 산줄(lines), 

하네스(harness)로 이루어져 있으며(Fig. 1), 이 중

에서 캐노피가 패러글라이더 전체의 공력성능에 

지배적인 영향을 갖는 것으로 알려져 있다(2). 

Fig. 1에서 볼 수 있듯이 캐노피는 일반적인 2차

원 에어포일과는 다르게 스팬방향으로 휘어져 

있으며, 테이퍼익(tapered wing)의 형태를 갖는 3

차원 형상이다. 따라서 캐노피의 유동특성을 이

해하기 위해서는 3차원 형상에 의한 영향을 볼 

수 있는 실험설계가 필요하다. 그러나 기존 연구

에서는 시험부의 크기제한과 레이놀즈 수를 맞

추기 위한 모델의 최소크기 제한으로 인하여 캐

노피 전체를 이용하는 것이 아닌 일부를 이용한 

2차원 모델로 연구를 진행하였다. Desabrais등(3)

은 2차원 낙하산 캐노피 모델로 터프트 가시화

를 하였으며, 이를 통해 2차원 모델의 선단에서 

박리기포를 확인하였다. Babinsky(2)는 2차원 캐

노피 모델로 오일 가시화를 수행하여 충분히 높

은 받음각에 해 후단에서 유동박리가 발생하

는 것을 확인하였다. 캐노피는 램에어(Ram-Air) 

에어포일의 형상을 가지고 있기 때문에 압력분

포와 관련된 연구도 진행되었다. 그 중, Uddin & 

Mashud(4)는 2차원 모델의 신축성(flexibility) 유무

에 따른 압력분포를 확인하였으며, 신축성이 모

델의 내부압력 유지에 중요한 요인임을 확인하

였다. Mashud & Umemura(5)는 캐노피의 셀 한 

개만을 이용하여 2차원 모델로 공력성능을 측정

하였고, 받음각에 따른 공력성능 변화는 신축성

의 유무와 상관없이 유사한 경향을 보이는 것을 

확인하였다. Becker(6), Hiraki & Hidaka(7)는 캐노

피의 셀 일부를 이용한 2차원 모델로 공기유입

구(inlet)의 상태에 따른 실험을 하였고, 공기유입

구의 크기가 증가할 경우 항력이 큰 폭으로 증

가하는 것을 확인하였다. Boffadossi & Savorgnan(8)

는 2차원 모델을 이용하여 풍동실험과 수치해석

의 결과를 비교하며 실속각을 확인하였다. 하지

만 앞서 설명한 내용처럼 캐노피 모델은 일반적

인 2차원 에어포일 형상이 아닌 3차원 형상을 

가지므로 유동의 3차원성을 고려한 연구가 필요

하다. Belloc(9)은 3차원 캐노피를 사용하여 실험

을 수행하였으나, 횡활각(side slip angle)의 영향

을 중점적으로 연구하였기 때문에 넓은 받음각

에 의한 영향을 관측하지 못한 한계가 존재한다. 

따라서 본 연구에서는 일부가 아닌 전체 캐노피 

모델과 이를 수용할 수 있는 시험부를 가진 풍

동으로 터프트 가시화를 진행하여 스팬방향의 

휘어짐과 테이퍼익의 형상으로 인한 캐노피 모

델의 유동특성을 살펴보았다.

2. 실험 모델 및 방법

2.1 캐노피 모델

Fig. 2는 본 연구에 사용된 캐노피 모델이다. 

이 모델은 진글라이더社의 Boomerang11을 7:1 

비율로 축소하여 주문 제작된3-D프린팅 모델이

며, PETG 소재(열가소성 수지)가 사용되었다. 캐
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Fig. 2. Model canopy: (a) front view; (b) top view

Fig. 3. Description of the local angle of attack αlocal

노피 모델의 스팬길이(s)는1.556m, 평균 시위길

이( )는 0.231m, 최  시위길이(cmax)는 0.3m이다. 

최  시위길이는 캐노피 중앙(z/s = 0)에 위치한

다. 캐노피가 스팬방향으로 휘어진 정도는 하반

각(anhedral angle)으로 표현되며, 본 연구에서 사

용한 캐노피 모델의 하반각은 30°이다(Fig. 2(a)). 

스팬방향의 휘어짐으로 인하여 스팬방향에 따라 

받음각이 달라지게 되며, 본 연구에서는 주어진 

스팬방향의 위치에서의 받음각을 국부 받음각으

로 정의하였다. 국부 받음각은 Fig. 3에 나타낸 

것과 같이 시위선 방향의 벡터( )와 자유유동

속도( ) 사이의 각도로 정의되며(10), 식(1)을 통

하여 계산할 수 있다. 

 
          (1)

이 때,  는  에 수직한 벡터를 나타낸다. 

Fig. 4. Variation of the local angle of attack with 
the spanwise location, given that αlocal = 
10° and 14° at z/s = 0

Fig. 5. Variation of the local chord and the 
corresponding local Reynolds number with 
the spanwise location

예를 들어, 모델 중앙에서의 받음각이 10°와 14°

일 때, 스팬방향에 따른 받음각의 변화는 Fig. 4

와 같이 나타난다. Fig. 2(b)에서 모델은 날개 끝

으로 갈수록 시위길이가 감소하는 테이퍼익임을 

알 수 있다. 따라서 스팬방향에 따라 레이놀즈 

수가 변화하며, 본 연구에서는 주어진 스팬방향

의 위치에서의 레이놀즈 수를 국부 레이놀즈 수

로 정의하였다. 예를 들어, 자유유동속도가 

20m/s일 때, 스팬방향의 위치에 따른 국부 레이

놀즈 수의 변화는 Fig. 5와 같으며, 이 때 국부 

레이놀즈 수는 해당 스팬방향 위치에서의 시위

길이를 기준으로 정의하였다.
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2.2 실험 방법

본 실험장치는 개방형 풍동, 회전 스테이지, 

캐노피 모델, 모델 지지 , DSLR카메라(Nikon 

D3500)로 구성된다(Fig. 6). 풍동실험은 경운 학

교의 무인항공기 환경제어 성능시험동의 최  

풍속 30m/s, 폭6.0m, 높이 6.0m, 길이 8.0m의 시

험부를 갖는 개방형 풍동에서 진행되었으며, 자

유유동속도는 20m/s이다. 이 때, 레이놀즈 수는 

평균 시위길이를 기준으로 하여 3.3×105이다. 실

제 패러글라이더가 비행할 때 레이놀즈 수의 범

위는 3.0×105~1.3×106이며(6), Babinsky(2)의 연구에 

의하면 레이놀즈 수가 3.5×105~1.0×106의 범위 

일 때, 캐노피의 유체역학적 특성에 한 레이놀

즈 수 효과는 거의 없는 것으로 나타났다. 따라

서 본 연구에서는 레이놀즈 수 3.3×105에서 실험

을 진행하였다. 회전 스테이지를 통한 받음각 설

정이 용이하도록 지지 의 끝에 직각으로 캐노

피 모델을 고정할 수 있도록 하였으며, 지지 를 

이용하여 캐노피가 시험부의 중앙과 가까이 위

치하도록 하였다. 높은 양력에 의해 발생할 수 

있는 캐노피의 변형을 최소화하기 위해 얇은 스

탠와이어를 이용하여 캐노피의 후단을 지지 에 

고정하였다. 회전 스테이지는 풍동 외부에서 컴

퓨터로 조절하였으며, 캐노피 모델 중앙(z/s = 0)을 

기준으로 한 받음각의 범위는 0°~14°이다. 지지

Fig. 6. Experimental set-up

Fig. 7. The location of the tuft (red dot)

Fig. 8. Results of tuft visualization at α = 14°  
and x/c = 0.45: (a) attached flow and (b) 
separated flow. (c) Definition of the 
separation point at a given x/c

로 인한 날개 끝 와류 간섭을 피하기 위해 카

메라는 모델의 상부 익면(z/s < 0)을 촬영할 수 

있도록 설치하였다. 또한 컴퓨터를 이용하여 초

점 조절 및 녹화가 가능하도록 하여, 풍동 작동 

중에도 카메라의 조작이 가능하게 하였다. 



   패러글라이더 캐노피의 유동박리 특성에 대한 실험적 연구                           73

본 연구에서는 캐노피 모델에 터프트(tuft)를 

부착하여 캐노피 표면 유동을 관측하고, 관측한 

정보를 바탕으로 캐노피 모델의 형상 특성을 분

석하였다. 캐노피는 여러 개의 셀로 이루어져 있

으며(Fig. 2(a)), 터프트는 각 셀의 가장 두께가 

큰 곳에 부착하였다. 사전 연구를 통하여 터프트

를 캐노피 익면 전체에 부착할 경우, 터프트간의 

유동 간섭으로 인해 유동 특성의 파악이 어려움

을 확인하였다. 따라서, 본 연구에서는 터프트를 

캐노피의 각 셀마다 스팬방향으로 한 줄씩 부착

하여 유동 간섭을 최소화하였다. 터프트는 x/c = 

0.1 ~ 0.95의 범위에서 0.05 ~ 0.10 간격으로 부

착하였으며, 부착 위치는 Fig. 7에 나타내었다. 

터프트의 움직임은 10초동안 동영상을 촬영하여 

확인하였다. 이 때, Fig. 8은 받음각 14°에서 

x/c=0.45에 터프트를 부착하여 촬영한 예시이다. 

이 때, Fig. 8(a)와 같이 터프트가 유동방향으로 

정렬되어 있는 경우를 부착된 유동 흐름(attached 

flow), Fig. 8(b)와 같이 일정한 방향 없이 흔들리

는 경우를 박리된 유동 흐름(separated flow)으로 

판단하였다. 이 때, 터프트가 유동방향으로 정렬

되어 있는 구역과 유동박리로 인해 흔들리는 구

역의 경계를 박리점으로 정의하였다(Fig. 8(c)). 

3. 결과 및 고찰

3.1 α = 0° ∼ 7° 
Fig. 9는 각 받음각에서의 가시화 결과를 나타

낸 것이다. 이 때, 각 심볼의 위치는 터프트가 

부착된 위치를 나타내며, 검은색 점은 유동이 박

리되지 않은 지점, 빨간색 X는 유동이 박리된 

지점을 나타낸다. 받음각이 0°, 4°, 7°일 때(Fig. 

9(a)), 모든 부착위치에서 터프트는 부착된 유동 

흐름을 보여주었으며, 이를 통해 7°이하의 낮은 

받음각에서는 캐노피 표면에서 유동박리가 발생

하지 않음을 알 수 있다.

3.2 α = 10°

Fig. 9(b) 에서 받음각이 10°일 때, 캐노피 모

Fig. 9. Results of tuft visualization at 
(a) α = 0°, 4° and 7°, (b) α = 10°, and 
(c) α = 14°

델의 중앙부터 유동박리가 발생하는 것을 확인

할 수 있다. 이 때, 중앙부터 발생하는 유동박리

는 선단이 아닌 후단에서 발생한 것을 알 수 있

다. 이는 두꺼운 에어포일에서 발생하는 유동박

리의 특성이며, 일반적으로 에어포일의 최  두

께가 시위길이의 8% 이상인 경우를 두꺼운 에

어포일로 정의한다. 두꺼운 에어포일에서 실속이 

발생할 경우, 후단에서 유동박리가 발생한 뒤, 

받음각이 증가함에 따라 박리점이 선단 방향으

로 이동하게 된다. 반면에 얇은 에어포일의 경

우, 받음각이 증가함에 따라 에어포일의 선단에

서부터 유동박리가 발생하게 된다. 낙하산 혹은 

레저용 초경량화 모델의 캐노피는 아랫면이 오

목한 익형을 가지고 있으나 일반적인 레저용 패

러글라이딩의 캐노피는 아랫면이 볼록한 익형을 

가지고 있고 기존 연구에서도 이러한 익형을 사

용하였다(2,9). 따라서, 본 연구에서 사용된 모델은 
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Fig. 10. Comparison of the (a) canopy parafoil 
(red) and NACA23021 (blue). 
(b) Variation of the lift coefficients with 
the angle of attack at Re = 2.0 × 105  
and 5.0 × 105 for NACA23021(11)

Fig. 10(a)에서 나타낸 것과 같이 NACA23021과 

유사한 익형을 가지고 있으며, NACA 23021은 

최  두께가 시위 길이의 21%이므로 두꺼운 에

어포일로 분류된다. 따라서 본 연구에 사용된 캐

노피 모델 역시 두꺼운 에어포일로 분류됨을 알 

수 있다. Fig. 10(b)는 NACA23021의 받음각에 

따른 양력계수를 나타낸 것이며(11), 레이놀즈 수

가 2.0 × 105 일 경우 약 7°에서 실속이 발생하

며, 레이놀즈 수가 5.0 × 105일 경우, 약 9°에서 

실속이 발생함을 알 수 있다. Fig. 9(a)와 9(b)의 

비교를 통해 캐노피의 중앙에서 유동박리는 받

음각 7°와 10°사이에서 발생함을 알 수 있으며, 

캐노피 중앙의 레이놀즈 수가 4.0 × 105임을 고

려할 때, 이는 NACA23021의 유동박리 특성과 

비슷한 것을 알 수 있다. 이러한 유동박리 특성

의 유사성은 캐노피의 중앙에서 2차원성이 가장 

강하기 때문일 것으로 예상된다. 그러나 날개 끝

(z/s = -0.5)으로 갈수록 유동박리 영역이 점차 

감소하는 것을 확인할 수 있다. 이는 Fig. 4에서 

살펴본 바와 같이 날개 끝으로 갈수록 국부 받

음각이 감소함과 동시에 날개 끝 와류의 영향이 

강해지기 때문일 것으로 추측된다. 날개 끝 와류

의 영향에 해서는 다음 절에서 더 자세히 논

의하고자 한다.

3.3 α = 14°

 Fig. 9 (b)와 9(c)를 비교하면 받음각이 증가

함에 따라 캐노피의 중앙 부근에서는 후류영역

이 크게 확장되는 반면 날개 끝 부근에서는 후

류영역의 확장이 눈에 띄게 줄어드는 것을 확인

할 수 있다. 여기서 흥미로운 점은, Fig. 4에서 

확인할 수 있듯이, Fig. 9 (c)의 z/s = -0.3에서의 

국부 받음각은 Fig. 9 (b)의 z/s = 0에서의 국부 

받음각보다 큼에도 불구하고 상 적인 후류영역

의 크기는 훨씬 작다는 점이다. 이를 통해 날개 

끝 주위의 유동박리 특성은 국부 받음각 만으로

는 설명할 수 없음을 알 수 있다. 이와 같은 유

동박리 특성은 국부 레이놀즈 수로도 설명할 수 

없다. 왜냐하면 Fig. 9 (c)의 z/s = -0.3에서의 국

부 레이놀즈 수는 Fig. 9 (b)의 z/s = 0에서의 국

부 레이놀즈 수보다 작으며, 일반적으로 유동박

리는 낮은 레이놀즈 수에서 더 두드러지게 나타

나기 때문이다. 따라서 날개 끝에서의 유동박리 

특성을 이해하기 위해서는 2차원 유동에 한 

국부 받음각이나 국부 레이놀즈 수 보다는 3차

원 유동구조의 영향을 살펴보는 것이 필요하다. 

즉, 날개 끝 와류에 의하여 생성된 내리흐름이 

z/s = -0.3에서의 유동박리를 억제하여 더 큰 국

부 받음각과 더 낮은 국부 레이놀즈 수를 가지

고 있음에도 불구하고 상 적으로 훨씬 작은 후

류영역을 형성하게 되는 것이다.

3.4 캐노피의 유동박리 특성

3.1~3.3에서 받음각에 따른 캐노피의 유동박리 

특성을 살펴보았다. 여기서 한가지 특이한 점은 
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캐노피 모델이 테이퍼익임에도 불구하고 그 유

동박리 특성이 일반적인 테이퍼익의 유동박리 

특성과는 다르다는 것이다. 일반적인 테이퍼익의 

경우 유동박리 영역이 날개 끝에서부터 발생하

여 중앙으로 발달하는 반면(12,13), 본 연구에서의 

캐노피 모델은 유동박리가 모델의 중앙에서부터 

발생하여 날개 끝으로 발달되는 반 의 성향을 

보인다. 스팬방향으로 휘어짐이 없는 테이퍼익에 

해 유동박리가 날개 끝에서부터 발생하는 이

유는 스팬방향의 위치에 따라 받음각은 동일하

지만 국부 레이놀즈 수가 달라지기 때문이다. 

즉, 날개 끝으로 갈수록 시위길이의 감소로 인해 

국부 레이놀즈 수가 감소하며, 이에 따라 국부 

레이놀즈 수가 큰 날개 중앙보다 상 적으로 국

부 레이놀즈 수가 작은 날개 끝에서 먼저 유동

박리가 발생하는 것이다. 반면 본 연구에서 사용

된 캐노피 모델의 경우 날개 끝으로 갈수록 국

부 받음각이 감소하며(Fig. 4), 동시에 시위길이

의 감소가 날개 끝 근처에서 국소적으로 발생하

기 때문에(Fig. 5) 일반적인 테이퍼익의 유동박리 

특성이 나타나지 않는 것으로 생각된다. 또한 날

개 끝에서 발생한 와류는 날개의 익면에 내리흐

름을 형성하게 되고, 내리흐름으로 인하여 유동

박리가 억제되어 모델의 날개 끝 방향으로 갈수

록 유동박리가 지연되게 된다. Bird & Riley(13)는 

3차원 사각익의 터프트 가시화를 통하여 유동박

리가 모델의 중앙에서부터 발생하는 것을 확인

하였다. 이를 통해 일반적인 3차원 날개의 유동

박리 특성이 캐노피에도 적용됨을 알 수 있다. 

본 연구를 통해 살펴본 패러글라이더 캐노피

의 유동박리 특성을 Fig. 11에 개략적으로 도시

하였다. 패러글라이더 캐노피는 스팬방향으로 휘

어짐과 동시에 날개 끝으로 갈수록 시위길이가 

짧아지는 복잡한 3차원 형상을 갖는다. 이러한 

특징으로 인해 날개 중앙에서 가장 큰 국부 받

음각을 가지며, 날개 끝으로 갈수록 국부 받음각

이 낮아짐과 동시에 날개 끝 와류에 의한 내리

흐름의 영향이 강해지는 유동특성을 갖는다. 따

라서 높은 받음각에서 유동박리는 날개 중앙에

서부터 발생하며 날개 끝 방향으로 발달하는 특

성을 갖는다.

Fig. 11. Flow separation characteristics of a 
paraglider canopy at high angle of attack

4. 결 론

본 연구에서는 형풍동실험을 통해 복잡한 3

차원 형상을 갖는 캐노피 모델에 해 표면 터

프트 가시화를 수행하고 받음각에 따른 유동박

리 특성을 살펴보았다. 캐노피 모델의 표면 유동

은 받음각 0° ~ 7°에서는 부착된 유동 흐름을 

보였고 받음각 10°부터 유동박리가 관측되었다. 

이 때, 후단에서부터 유동박리가 발생하였고, 이

는 캐노피 모델이 두꺼운 에어포일로 분류되기 

때문이다. 받음각 14°에서는 받음각 10°보다 후

류영역이 더 넓어지지만 날개 끝 부근에서는 유

동박리가 억제되는 특징을 보여주었다. 유동박리

는 모델의 중앙에서부터 시작되어 날개 끝으로 

발달되었으며, 이는 중앙에서의 국부 받음각이 

날개 끝보다 크며, 날개 끝 근처에서는 날개 끝 

와류로 인한 내리흐름의 영향으로 유동박리가 

억제되어 중앙에서의 유동박리가 먼저 발생하는 

것으로 생각된다. 

본 연구에서는 기존 연구에서 2차원 모델을 

통하여 캐노피의 유동특성을 관찰했던 것과는 

달리 3차원 모델을 사용함으로써 보다 실제 캐

노피와 유사한 형상의 유동특성을 확인하였다. 

하지만 본 연구는 터프트 가시화를 통한 표면 

유동박리 특성에 집중하였기 때문에 캐노피 주

위의 정량적인 유동장 또는 그로부터 알 수 있

는 유동구조는 살펴보지 못한 한계를 가지고 있

다. 따라서 입자 영상 유속계(PIV)등을 통하여 
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날개 끝 와류를 포함한 캐노피 주위 유동특성에 

한 심도 깊은 연구가 필요할 것으로 생각된다.
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