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Wing Spoiler 전개 각도에 의한 공력특성 변화와 

Lift Dumping Effect 분석
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항공기의 착륙 과정에서 지면효과에 의해 기체가 원하는 위치에 착지하지 못하는 경우가 있다. 이러한
현상들로 인해 항공기의 착륙 실패 또는 활주로 이탈로 인한 인명피해로 이어질 수 있다. 본 연구에서는 이러
한 착륙과정에서 쓰이는 날개의 부품중 하나인 Spoiler에 대한 공력 해석을 EDISON 전산열유체 시스템을
이용하여 진행해 보았다. 특히 Spoiler의 전개 각도를 다양하게 변화시켜가며 그 전개 각도에 의한 Lift
dumping effect에 초점을 맞추어 연구를 진행하였다. 예상과 동일하게 전개각도가 커질수록 양력은 감소하였
으며 항력의 경우 선형적으로 증가하는 양상을 보였다. 또한 전개각도가 20도보다 커지는 구간부터는 양력이
음수로 작아지는 현상을 확인할 수 있었다.
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1. 서  론

여객기의 날개 창 측 자리에 앉아 밖을 바라보면 항공기의

착륙 시 날개의 뒷면이 일어나 있는 모습을 볼 수 있다. 이
때 전개되어있는 부분은 흔히 Air brake로도 불리는 Spoiler이
다. Spoiler는 항공기의 착륙 과정에서 기체가 지면효과에 의
해 활주로에 착지하지 못하는 현상을 방지하기 위하여 양력

을 줄이고 또한 기체를 누르는 역할까지도 하며 동시에 항력

을 증가시켜 착륙 속도를 감소시키는 일종의 브레이크 역할

을 하기 도 한다. Spoiler는 항공기의 착륙 과정에만 쓰이는
것은 아니다. 급격한 경로 선회를 해야 하는 전투기의 경우
이 Spoiler의 감속 기능을 이용하여 급기동을 하는 경우도 있
다. 본 연구에서는 EDISON 열유체 시스템을 이용하여 이러
한 다양한 기능을 갖는 Spoiler의 공력 특성을 분석해 보았다.

2. 본  론

2.1 Case의 설정

일반적인 항공기의 Spoiler 전개 각도는 최대 50° 이다. 본
연구에서는 Spoiler의 전개 각도에 따른 공력 특성을 알아보
기 위하여 Spoiler가 전개되지 않은 0° 부터 최대 전개각도인
50° 까지 10° 간격으로 순차적으로 변화시켜 가면서 분석을
해보기로 하였다. 본 연구의 참고 논문의 연구 자료를 참조하
여 기본 익형 형상은 NACA 2415로 선정하였으며 Spoiler 형
상의 경우 Fig. 1과 같은 방식으로 설정을 하였다. Spoiler는

날개의 Chord length의 0.7배인 위치에 놓이게 되며 이때 수평
면과 Spoiler upper surface와의 각도를 Spoiler angle로 설정하
였다. Spoiler의 길이는 전체 Chord length의 0.15배로 고정시켰
으며 본 연구에서 설정한 6가지 Case의 경우 모두 동일한 크
기로 설정하되 Spoiler angle만을 변화시키며 격자를 생성하였
다.

Fig. 1 Wing spoiler definition

2.2 격자의 생성

이번 연구에 사용된 격자 생성 프로그램은 EDISON 전산
열유체 시스템의 전처리 프로그램인 eMEGA(v3.4)를 사용하여
제작을 하였다. 격자의 형태는 모두 정렬격자로 제작을 하였
으며 Fig. 2에서와 같이 총 격자의 개수는 약 65000개, 블록의
개수는 7개로 구성이 되어 있다. 
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Fig. 2 Wing spoiler grid generation 

유동해석에 사용되는 2D_Incomp_P 해석자의 경우 k-w SST 
난류 모델을 사용하기 때문에 이 경우에는 첫 격자 간격인 y 
+를 1로 설정해 주어야 한다. 따라서 본 연구에 사용된 격자
의 경우에도 첫 격자의 간격을 그에 맞게 설정하여 제작을

하였으며 익형 유동 해석 시 주로 사용되는 C-type 형태로 제
작하여 해석을 진행하였다.

2.3 해석자 설정

Spoiler는 보통 항공기의 착륙 과정에서 많이 쓰이는 보조
날개이다. 따라서 유동조건을 설정하는 데 있어 경항공기의

일반적인 착륙 속도인 약 50 [m/s]와 받음각 5° 를 기준으로
두고 해석을 진행하게 되었다. 이때 Reynolds number는 대략
333만이 되며 완전 난류 유동인 것을 가정하였다. 이에 따라
비압축성 해석자를 이용한 계산이 가능할 것으로 판단하여

서울대 개발의 2D_Incomp_P 솔버를 사용하여 연구를 진행하
게 되었다. 이 해석자의 경우 기본적으로 k-w SST 완전난류
모델을 적용하여 해석을 진행할 수 있다. 

3. 해석 결과

3.1 양력과 항력의 변화

Spoiler

angle[°]
Cl Cd L/D

0 0.7009 0.0107 65.6022

10 0.2480 0.0319 7.7729

20 -0.0067 0.0464 -0.1455

30 -0.2008 0.0651 -3.0868

40 -0.3699 0.0829 -4.4626

50 -0.5042 0.1014 -4.9724

Table 1 Aerodynamic characteristics of  wing

Fig. 3 Lift coefficient

Fig. 4 Drag coefficient

Fig. 5 Lift/drag ratio

2D_Incomp_P Solver를 이용하여 도출된 공력계수의 값은

Table.1 에서와 같이 나타나는 것을 알 수 있었다. 위의 표에
서 Spoiler angle이 0° 인 case는 NACA2415 airfoil만 있는 경
우의 해석 결과이다. 모든 해석case에 대하여 전체적으로 양
력은 감소하고 항력은 증가하는 양상을 보였다. 
특히 Spoiler 전개 각도가 20° 보다 커지는 경우부터는 양

력계수가 음의 값을 나타내고 있는데 이는 마치 수직방향으

로 누르는 힘이 발생한 것과 같다고 볼 수 있다. 착륙과정에
서 지면효과에 의해 발생하는 양력을 Spoiler의 전개를 통하
여 억제할 수 있는 셈이다. 
항력의 경우 10° 간격으로 Spoiler의 각도를 변화시켜 보았
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을 때 거의 선형적으로 증가하는 모습을 보였는데 최대 각도

로 전개가 된 경우에는 전개되지 않았을 때 보다 10배가량의
항력이 발생한 것을 확인할 수 있었다. 이러한 항력의 증가는
항공기의 속도를 늦추어 착륙거리를 줄여주는 기능도 해줄

것으로 판단된다.

3.2 후처리 가시화

후처리에 사용된 소프트웨어는 EDISON 열유체시스템의
후처리 프로그램인 eDAVA(v3.2)를 이용하여 진행하였다. 우
선 날개 주변에서의 압력 변화가 나타날 것으로 판단하여

Pressure coefficient를 가시화하여 나타내본 결과 Fig. 6과 7에
서와 같이 서로 상이한 압력 분포를 나타냄을 알 수 있었다. 
두 경우의 contour는 동일한 범위 제한을 주어 가시화한 모습
이다. Spoiler가 전개되지 않은 NACA 2415의 해석에서는

upper surface의 압력이 lower surface에 비해 더 낮고 이로 인
해 양력이 발생하는 것을 확인할 수 있었다. 하지만 Fig. 7에
서와 같이 Spoiler가 50°로 전개된 경우에는 lower surface의
압력이 upper보다 낮아져 결국 양력의 경우에도 음의 값을 나
타냈다.
또한 Spoiler의 뒷부분 압력이 lower surface와 마찬가지로

낮은 것으로 보아 항력을 증가시키는 요인으로도 작용하였을

것으로 판단이 된다.

Fig. 6 NACA 2415 pressure contour

Fig. 7 Spoiler angle 50° pressure contour

Fig. 8 NACA 2415 velocity contour

Fig. 9 Spoiler angle 10° velocity contour

Fig. 10 Spoiler angle 50° velocity contour

Fig. 8과 9는 동일한 값으로 제한을 하여 나타낸 속도분포
contour이다. 이를 따라 streamline을 그려본 결과 기본 익형

형상에서는 보이지 않던 재순환 영역이 Spoiler의 뒤쪽으로

발생하는 것을 확인할 수 있었다. 이때 전개 각도에 따라 각
기 다른 흐름 형상을 보이는데, Spoiler 각도를 10° 로 설정한
case의 경우 Spoiler의 앞쪽으로는 유동이 큰 변화 없이 흐르
는 것을 확인할 수 있었으나 그보다 큰 각도에서는 재순환영

역이 발생하는 것을 볼 수 있었다. 이는 airfoil을 따라 흐르는
유동이 Spoiler의 전개로 인해 흐름의 방해를 받아 발생하는
현상으로 판단된다.
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4. 결  론

본 연구는 EDISON 전산열유체 시스템을 이용하여 항공기
의 날개에 장착되는 Wing spoiler에 대한 공력 특성을 알아보
고자 진행되었다. 일반적인 Spoiler의 전개 각도인 50°를 기준
으로 10° 간격으로 0°부터 총 6가지 case를 생성하여 공력해
석을 수행하였다. 그 결과 Spoiler의 전개 각도가 커질수록 양
력은 감소하고 항력은 선형적으로 증가하는 것을 확인할 수

있었다. 양력의 경우 전개각도가 20° 이상인 부근에서 그 값
이 음의 값을 나타나는데 이는 upper surface보다 lower surface
의 압력 분포가 더 낮아져 발생하는 것으로 분석된다. 또한
Spoiler의 전개에 의해 뒷부분에 재순환영역이 발생하였고 그
크기는 전개각도에 비례하여 커졌다. 
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