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ABSTRACT

In this paper, a study on the design of high speed airfoil is described. Various airfoils

are investigated and existing airfoils are geometrically interpolated to generate new airfoils.

An optimization method is applied to theses new airfoils and their aerodynamic

performances are optimized. Through this study, it is demonstrated that the airfoil can be

designed using the geometrical interpolation and the optimization method to exhibit good

aerodynamic performances.

초 록

본 논문에서는 고속의 압축성 유동에 대한 에어포일 형상 설계에 대한 연구를 기술하였

다. 새로운 에어포일의 설계를 위하여 기존의 에어포일을 조사하여 이들을 기하학적으로

보간하여 새로운 에어포일들을 생성하였다. 이들 에어포일들에 최적화 기법을 적용하여 공

력 성능을 최적화하였다. 본 연구를 통하여 기하학적 보간과 최적화를 통해 우수한 공력

성능을 보이는 에어포일의 설계가 가능함을 보일 수 있었다.
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Ⅰ. 서 론

고속의 압축성 유동에 대한 에어포일의 해석

및 설계는 1960년대 Pearcy의 연구에 의해 가능

해졌다[1]. 이 후에 Whitcomb과 NASA의 노력에

의해 항력 발산 마하수(Drag Divergent Mach

Number)가 큰 에어포일 설계에 대한 개념이 정

립되었다[2,3]. Harris에 의하면 고속 에어포일의

경우 비교적 큰 앞전 반경(leading edge radius),

평평한 윗면, 큰 뒷전의 캠버가 필요한 것으로

알려져 있다[3]. 큰 앞전 반경은 앞전에서 유동을

가속하여 팽창파를 발생시키고 이는 에어포일에

서 발생하는 충격파에 의한 압축을 감쇄하여 약

한 충격파를 생성하게 하여 항력을 감소시킨다.

그러나 뒷전의 캠버 증가는 피칭 모멘트가 증가

하게 되어 트림 항력이 증가하게 한다.

Murman과 Cole의 연구 이후에 수치적 해석

기법의 발전에 의해 충격파가 발생하는 유동에

대한 수치 모사가 가능해졌으며, 이에 따라 충격

파가 없거나 약한 충격파가 존재하는 유동에서의

에어포일의 설계가 가능해졌다[4]. 초기의 에어포

일 설계는 Hodograph 방법 및 가상기체 방법

등에 의해 수행되었다[5, 6]. 이 방법들의 경우

코드의 구현이 어렵고 설계를 통해 타당한 형상

을 구하기 위해서는 사용자의 경험과 노하우에
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의존해야 하는 단점이 있다. 역설계에 의해 주어

진 압력 분포에 해당하는 형상을 도출하는 방법

도 연구되었다[7]. 역설계 기법의 경우, 주어진

압력 분포를 만족시키는 형상을 찾을 수 없는 경

우도 생기기 때문에 사용자의 경험에 의존하게

되어 앞의 방법들과 마찬가지로 강건성이 떨어진

다고 볼 수 있다. Hicks와 Henne에 의해 제안된

형상함수와 최적화 기법을 연계한 최적설계는 사

용자의 경험에 크게 의존하지 않고 구현이 간단

하여 많이 사용되는 기법이다[8]. 또한 이들이 제

안한 형상함수는 Hicks-Henne 함수로 불리우며

현재에도 에어포일의 설계를 위해 많이 사용되고

있다[9]. Youngren은 저속에서 층류 에어포일의

설계를 위해 XFOIL을 이용해 뒷전에 역캠버

(inverted camber)를 적용한 후 이를 MSES를 이

용해 최적화를 수행하였다[10]. 이를 통해 3차원

항공기에 대한 3개 단면에 대해 최적화된 에어포

일을 설계하였다. 이는 에어포일 형상을 설계자

가 기하학적으로 직접 변형한 후 이를 최적화의

초기 형상으로 사용하여 에어포일의 형상을 설계

한 것이다. 국내에서는 이미 1980년대부터 고속

의 압축성 유동에 대한 연구가 시작되었으며 해

석 및 설계에 대한 많은 연구가 있어왔다

[11,12,13]. 이장창은 이론적으로 정의된 음속 아

크(sonic arc) 에어포일의 앞전과 NACA0012의

뒷전을 기하학적으로 결합하여 항력 증가 마하수

가 증대된 에어포일을 설계하였다[11]. 이장창의

연구는 Youngren과 마찬가지로 에어포일의 기하

학적 형상을 직접 변형함으로써 공력 성능의 개

선이 가능함을 보였다.

본 연구에서는 기존의 설계된 에어포일을 기

반으로 하여 이들을 중첩하여 향상된 공력 성능

을 나타내는 에어포일을 설계하고자 한다. 고속

의 에어포일들의 경우 후방 하중(rear loading)이

크기 때문에 에어포일의 기수 내림(pitch down)

경향이 크고 따라서 항공기의 트림 항력이 커지

게 된다. 본 연구에서는 고속에서 트림 항력을

줄이고 안정성을 높이기 위해 기수 내림이 작고

양력이 높고 항력이 작은 에어포일을 설계하고자

한다. 이를 위해 기존의 에어포일들 중에서 고속

의 에어포일과 기수 내림이 작은 저속의 에어포

일을 선정하였다. 이들 에어포일들의 형상을 중

첩하여 새로운 에어포일의 형상을 생성하였으며

새로운 에어포일 형상에 최적화 기법을 적용하여

최적의 에어포일 형상을 도출하였다.

Ⅱ. 수치 기법

2.1 유동 해석

유동 해석에는 MSES가 사용되었다[14]. MSES

는 Streamtube Euler 방정식과 경계층 방정식을

연계하여 2차원 점성 유동 해석을 수행한다.

유동 해석 기법의 검증을 위해 CAST7 에어포

일에 대해 유동 해석을 수행하여 실험 결과와 해

석 결과를 비교하였다[15]. 실험에 사용된 조건은

마하수 0.7, 레이놀즈수 6x10
6
이다. 비교를 위해

범용 유동 해석 프로그램인 Fluent의 결과를 같

이 표시하였다[16]. Fluent의 버전은 12.1이며 점

성을 고려하기 위해 k-w SST 난류 모델이 사용

되었다. Fig. 1에는 CAST7 에어포일의 형상을 나

타낸 것이며 Fig. 2-5는 공력 계수를 비교한 것이

다. Fig. 1의 형상을 보면 에어포일 윗면이 비교

적 평탄해 보이고 아랫면의 뒷전에서 캠버가 큰

것을 볼 수 있다. 이와 같은 형상 특징으로 인해

고속의 압축성 유동에서 충격파의 영향을 줄이면

서 높은 양력을 생성하게 된다. Fig. 2-3의 양력

계수 및 항력 계수에서 해석 기법들의 결과는

서로 비슷한 반면 실험치와는 차이를 보인다.

이는 실험 결과에서 받음각에 대한 보정이 필요

하기 때문인 것으로 보이는데, Fig. 5의 drag

polar를 보면 해석 결과와 실험치가 일치하고

있다. Fig. 4의 모멘트 계수를 보면 두 해석과

실험치가 비교적 일치하고 있다. CAST7의 경우

뒷전의 캠버로 인해 모멘트 계수가 -0.1 정도 나

타나는 것으로 보인다. 이는 에어포일의 뒷전

부근에서 압력차가 존재해 기수를 내리는 역할

을 하게 된다. 본 연구에서는 에어포일의 설계

에서 이와 같은 기수 내림을 고려하여 형상 설

계를 수행하고자 한다. 해석 결과의 비교를 위

해 사용된 Fluent의 경우 실험결과와 잘 일치하

는 경향을 보여주지만, 계산시간이 MSES에 비

해 상대적으로 길고 자동 격자 생성 및 병렬화

등의 환경 구축이 필요하므로 본 연구에서는 제

외하였다.

Fig. 1. Shape of CAST7 airfoil

(Y/X scale = 1.0)
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Fig. 2. Comparison of lift coefficient

for CAST7 airfoil

Fig. 3. Comparison of drag coefficients

for CAST7 airfoil

Fig. 4. Comparison of moment

coefficients for CAST7 airfoil

Fig. 5. Comparison of drag polar for
CAST7 airfoil

2.2 에어포일 형상 보간 기법

기존에 설계된 에어포일을 이용한 기하학적

설계에는 XFOIL이 사용되었다[17]. XFOIL에는 3

차 스플라인(spline) 함수가 내재되어 에어포일의

형상을 부드럽게 모사할 수 있다. 보간

(interpolation)은 일반적으로 주어진 점들 사이에

서 미지의 점의 값을 구하는 것을 의미한다. 이

와 같은 보간을 이용해 기존의 에어포일 형상에

대해 윗면 및 아랫면에서 식 (1)과 같이 평균값

을 구해 새로운 에어포일 형상을 구하게 된다.




(1)

식 (1)에서  및 는 에서 스플라

인 함수로 구해진 기존 에어포일의 좌표를 의

미하고, 는 보간으로 구해진 에어포일의 

좌표를 의미한다. 일반적으로 기존의 설계된 에

어포일의 x 좌표는 각각 다르기 때문에 에어포일

을 스플라인 함수로 근사화할 경우 식 (1)과 같

이 동일한 x 좌표에서 보간이 가능해진다. 본

연구에서는 보간에 사용된 에어포일을 기본 에어

포일, 보간으로 생성된 에어포일을 보간 에어포

일이라고 칭하였다.

2.3 에어포일 형상 최적설계

최적 설계를 위해서 SQP가 사용되었다. 이는 최

적화 문제를 연속적인 QP(Quadratic Programming)

으로 근사화하여 최적해를 구하는 방법으로 일반

적으로 계산량이 적으므로 계산 시간이 오래 걸

리는 전산유체해석에 적합하다고 할 수 있다.
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SQP는 방향 탐색(direction search)과 해당 방향

으로 전진 길이 탐색(step length search)으로 나

눌 수 있고 방향 탐색을 위해서 다음과 같은 문

제를 풀게 된다.

min 

∇



∇
 ≤ 

∇
  

 ≤  ≤ 

(2)

식 (2)에서 는 목적함수를 의미하고 는 부

등호 구속조건, 는 등호 구속조건을 의미하고

 및 은 설계변수의 하한 및 상한을 의미한

다. 하첨자 는 최적화 계산의 반복 회수를 의미

한다. H는 구속조건과 목적함수가 라그랑지 승수

(Lagrangian multiplier)로 결합된 라그랑지 함수

를 의미한다. 식 (2)를 통해 전진 방향 d를 구하

고 해당 방향으로의 전진 길이는 목적함수의 감

소가 최대가 되는 값을 찾아 정하게 된다. 유전

자 알고리즘과 같은 확률론적 방법의 경우 초기

치에 무관하게 전역적인 최적화가 가능한 반면

SQP와 같은 최적화 기법의 경우 초기치가 최적

해에 가까울수록 빠르게 해를 찾을 수 있다. 예

를 들면 최적화를 통해 최대두께비가 15%인 에

어포일을 필요로 할 경우 초기 형상을 최대두께

비가 10%인 에어포일보다는 15%인 에어포일일

때 최적의 형상을 더 빨리 찾을 수 있게 된다.

본 연구에서는 고속에서 높은 양력과 낮은 항력

을 가지는 에어포일의 형상 설계를 위한 초기 형

상을 기존 에어포일의 보간으로 구해 최적화의

효율을 높이고자 하였다. 에어포일의 형상 변형

을 위해 5개의 Hicks-Henne 함수가 사용되었다.

설계 변수가 5개일 때의 Hicks-Henne 함수는 다

음과 같다.

   

 sin   

 ≤  ≤ 

 log
  
log

(3)

Hicks-Henne 함수를 에어포일의 초기 형상에

더하고 이때 각 Hicks-Henne 함수의 가중치를

설계변수로 설정하게 된다. 이는 다음과 같은 식

으로 표현할 수 있다.

   
  



  (4)

식 (4)에서 는 Hicks-Henne 함수,  는 설계변

수, 는 에어포일의 초기 형상의 y 방향 좌표,

는 변형된 에어포일 형상의 y 방향 좌표를 의

미한다.

Ⅲ. 에어포일 형상 설계

3.1 기본 에어포일

고속에서 양호한 공력 특성을 나타내는 에어

포일을 설계하기 위해 기존의 에어포일들에 대해

조사하였다[18]. 고속의 압축성 유동을 위해 설계

된 에어포일 및 낮은 피칭모멘트를 위해 설계된

저속의 에어포일을 Table 1과 같이 선정하였다.

피칭 모멘트가 높을 경우 기수 내림 경향이 커지

고 트림 항력이 증가하기 때문에 기본 에어포일

선정에서 중요하게 고려하였다. Table 1에는 각

에어포일의 기하학적 정보를 나타내었으며, 사용

용도를 표시하였다. DLR-F5는 DLR-F5라는 날개

에 사용된 에어포일로 대칭형으로 고속 유동에

적합하게 설계되었다[19]. E332는 무미익(tailless)

항공기용으로 설계된 저속 에어포일로 낮은 피칭

모멘트를 가진다. GIII는 Gulfstream III에,

KC135는 KC135에 사용된 에어포일이다. Table 1

에서 고속의 에어포일들의 경우 최대 캠버비가

작거나 없음을 알 수 있다. Table 1의 5번째 열

의 약어는 보간 에어포일을 표시할 때 사용되었

다. 즉 DLR-F5와 GIII를 보간한 에어포일의 경우

D-G로 나타내게 된다. Table 2는 MSES를 사용

한 해석 결과를 나타내고 있다. 계산을 위한 조

건은 마하수 0.7, 레이놀즈수는 6x10
6
, 받음각은

2도로 설정하였다. Table 2에서 Cdwave는 후류

적분(wake integration)으로 계산된 조파 항력

(wave drag)을 의미한다[20]. KC135의 양력 계수

가 가장 높으며 저속 에어포일인 E332의 항력

계수가 가장 큰 것을 알 수 있다. 특히 E332의

조파 항력은 68count로 다른 에어포일에 비해 큰

것을 알 수 있다. Fig. 6-7에는 기본 에어포일들

의 형상을 나타내었다. Fig. 6-7에서 고속의 에어

포일인 DLR-F5나 GIII는 대칭형이거나 대칭에

가까운 형상을 보이며 저속의 에어포일인 E332

는 윗면이 아랫면에 비해 두껍고 아랫면이 평탄
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한 것을 볼 수 있다. 또한 E332는 뒷전에서의 하

중 감소를 위해 역캠버(inverted camber)가 주어

진 것을 볼 수 있다. Fig. 8-13은 MSES를 사용한

해석 결과를 나타내고 있다. 해석 조건은 Table

2의 것과 동일하다. Fig. 8의 양력 계수를 보면

Table 2와 마찬가지로 KC135가 가장 높은 양력

계수를 가지며 대칭형 에어포일인 DLR-F5가 가

장 낮은 값을 가진다. Fig. 9의 항력 계수를 보면

E332가 받음각 변화에 대해 급격한 항력 증가를

보이고 있다. 반면 DLR-F5 및 GIII는 완만한 항

력 증가 특성을 보이고 있다. Fig. 10의 조파 항

력 분포를 살펴보면 E332를 제외한 다른 에어포

일들은 작은 값을 가지는 것을 알 수 있다. Fig.

11의 모멘트 계수에서는 Table 2에서와 같이

KC135가 가장 큰 기수 내림 경향을 보이고 있

다. Fig. 12-13은 받음각 2도에서의 압력 계수를

분포를 나타낸 것이다. E332는 앞전의 압력 변화

가 완만하게 변화해 강한 충격파가 발생하는 것

을 알 수 있고 이는 Table 2에서 높은 조파항력

이 나온 것과 일치한다. DLR-F5 및 GIII은 충격

파의 발생이 보이지 않고 다른 에어포일에 비해

부드러운 압력 분포를 보이고 있다. KC135는

x/c=0.3 부근에서 약한 충격파가 발생하는 것을

볼 수 있다. 이로 인해 다른 고속 에어포일에 비

해 조파항력이 5count 발생한 것으로 보인다.

3.2 보간 에어포일 생성 및 최적화

2.2절에서 기술한 방법을 이용하여 기본 에어

포일들을 보간하여 새로운 에어포일들을 생성하

였다. Table 1의 에어포일을 보간하여 3개의 에

어포일을 생성하였다. 이들은 DLR-F5와 GIII를

보간한 D-G, DLR-F5와 KC135를 보간한 D-K,

E332와 GIII를 보간한 E-G 등이다. Table 1의 약

어에 따라 각 에어포일의 이름을 정하였다. Fig.

14에 각 에어포일의 형상을 표시하였다.

Table 1. Geometric data of base airfoils

최대

두께비(%)

최대

캠버비(%)
용도 약어

DLR-F5 12.9 0 고속 D

E332 13.6 3.6 저속 E

GIII 8.3 1.3 고속 G

KC135 9.0 2.0 고속 K

Table 2. Aerodynamic coefficients of base
airfoils (M=0.7, Re=6x10

6
, AOA=2°)

Cl Cd Cdwave Cm

DLR-F5 0.2915 0.0094 0.75E-8 0.0030

E332 0.4351 0.0290 0.0068 0.0071

GIII 0.4753 0.0078 0.64E-8 -0.0219

KC135 0.6323 0.0090 0.0005 -0.0456

Fig. 6. Shapes of base airfoils

(Y/X scale = 0.16)

Fig. 7. Shapes of base airfoils

(Y/X scale = 0.16)

Fig. 8. Comparison of lift coefficients
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Fig. 9. Comparison of drag coefficients

Fig. 10. Comparison of wave drag

coefficients

Fig. 11. Comparison of moment coefficients

Fig. 12. Comparison of pressure

coefficients

Fig. 13. Comparison of pressure

coefficients

이들 에어포일들에 대해 2.3절의 최적화를 적

용하여 공력 형상 최적화를 수행하였다. 형상 최

적화를 위한 유동 해석 조건은 마하수 0.7, 레이

놀즈수는 6x106, 받음각은 1도, 2도, 3도의 3개로

설정하였다. 에어포일의 성능 향상을 위한 최적

설계 정식화는 다음과 같다.

max
  





  ≤    

 ≥    

 ≤   

(4)

식 (4)에서 목적함수는 양력이며, 항력의 경우 초
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Fig. 14. Comparison of shapes of interpolation

airfoils (Y/X scale = 0.16)

기치보다 작고 피칭 모멘트는 과도한 기수 내림

을 막기 위해 식 (4)와 같이 설정하였다. 최적화

에 사용된 초기 형상인 보간 에어포일들의 경우

항력 및 모멘트 특성은 우수한 반면 양력이 작게

나타난다. 따라서 식 (4)와 같이 양력을 증가시키

면서 항력과 모멘트에는 제한조건을 설정하였다.

이는 기존 에어포일의 형상을 중첩하여 항력을

감소시킨 후 양력을 증대시키는 방법으로 조창열

의 연구에서 사용된 정식화와 유사하다고 할 수

있다[21].

3.3 DLR-F5와 GIII의 보간(D-G)

DLR-F5와 GIII를 보간한 에어포일을 최적화하

였으며 그 결과를 Table 3과 Fig. 15-19에 나타내

었다. Table 3은 초기 형상 및 최적화 형상에 대

한 공력 계수를 나타낸 것으로 양력 계수는 25%

상승하였으며 항력 계수는 초기치와 일치하고 모

멘트 계수는 구속 조건에 명시된 값에 일치하는

것을 알 수 있다. 따라서 식 (4)의 최적화 정식화

를 잘 만족하는 것을 알 수 있다. 설계 전후의

항력 계수를 보면 84~85count로 비교적 작은 값

이며 두 고속 에어포일의 보간으로 인해 충격파

의 영향이 작게 나타나는 것으로 보인다. Fig. 15

는 최적화 전후의 에어포일 형상을 비교한 것으

로 위아래 면이 위로 올라간 것을 알 수 있다.

이는 양력을 최대화한 최적화에 따른 결과로 보

인다. Fig. 16의 양력 계수를 보면 설계 전후 양

력 계수의 증가가 뚜렷하게 나타나며, Fig. 17의

항력 계수를 보면 설계점인 1, 2, 3도에서도 항력

변화가 작은 것을 알 수 있다. 그러나 탈설계

(off-design) 영역인 -3도에서는 항력이 급격하게

증가하고 이는 형상 변형에 따른 효과로 보인다.

Fig. 18의 모멘트 계수를 보면 초기 형상의 값인

-0.01에서 구속 조건의 값인 -0.03으로 이동해 설

계 조건을 만족하는 것을 알 수 있다. Fig. 19의

압력 계수 분포를 살펴보면 초기 형상 및 설계

형상에서 충격파의 영향은 작은 것으로 보이며

설계 형상의 위아래 면의 압력차가 증가해 Table

3에서의 양력 증가와 일치하는 경향을 볼 수 있

다. 또한 뒷전의 압력 계수 분포에서 위아래 면

의 압력차가 작은 것을 알 수 있고 이로 인해 후

방 하중(rear loading)이 작고 이로 인해 기수 내

림이 작은 것을 알 수 있다. Table 3에서 최적화

된 형상의 항력이 초기 형상에 비해 0.0001 증가

된 것을 볼 수 있는데 이는 식 (4)의 구속조건과

차이가 있다. 이는 최적화 과정에서 구속조건의

만족여부를 판정 조건 시에 0.0001의 차이가 무

시된 것인데, 좀 더 엄밀하게 판정하도록 수정한

다면 항력에 대한 조건을 더 잘 만족할 수 있다.

그러나 항력의 증가는 미소하므로 구속조건을 만

족한다고 볼 수 있다.

Table 3. Aerodynamic coefficients (M=0.7,
Re=6.x10

6
, AOA=2°)

Cl Cd Cm

Initial 0.3971 0.0084 -0.0118

Designed 0.4966 0.0085 -0.0296

∆(%) 25.0 1.2 151.8

Fig. 15. Comparison of shapes of interpolation

airfoils (Y/X scale = 0.16)

Fig. 16. Comparison of lift coefficients
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Fig. 17. Comparison of drag

coefficients

Fig. 18. Comparison of moment
coefficients

Fig. 19. Comparison of pressure

coefficients

3.4 DLR-F5와 KC135의 보간(D-K)

DLR-F5와 KC135를 보간한 에어포일을 최적화

하였으며 그 결과를 Table 4와 Fig. 19-23에 나타

내었다. Table 4의 공력 계수에서, 양력 계수는

11.4% 상승하였으며 항력 계수와 모멘트 계수는

구속 조건을 잘 만족하는 것을 알 수 있다. 3.3절

의 D-G과 비교하면 최적화를 통한 양력 계수의

상승이 크지 않은데 이는 초기 형상의 양력이 이

미 크기 때문에 상대적으로 증분이 적었을 것으

로 생각된다. 설계 전후의 항력 계수를 보면 3.3

절과 마찬가지로 100count 미만의 작은 값을 가

지는 것을 알 수 있다. 모멘트 계수의 절대값이

설계 후의 형상에서 24.7% 증가하였지만 -0.03보

다 커서 가용 영역(feasible region) 내에 존재해

설계에 큰 영향을 미치지는 않았을 것으로 추정

된다. Fig. 19는 최적화 전후의 에어포일 형상을

비교한 것인데, 최적화된 형상에서는 아래면이

위로 상승해 캠버가 증가했으며 이로 인해 양력

의 증가가 발생한 것으로 보인다. Fig. 20-22의

공력 계수는 Table 4와 유사한 경향을 보여준다.

항력의 경우 -3도 및 4도에서 항력이 급격하게

증가하지만 -2~0도의 항력이 초기치와 잘 일치해

탈설계점에서의 성능이 양호하다고 할 수 있다.

Fig. 23의 압력 계수 분포에서 초기 형상 및 설

계 형상의 압력 계수 분포가 부드럽게 연결되므

로 충격파의 영향은 작을 것으로 예상된다. 또한

Fig. 19와 마찬가지로 후방 하중(rear loading)이

작아 기수 내림이 작은 것을 알 수 있다.

Table 4. Aerodynam ic coeff ic ien ts

(M=0.7, Re=6.x10
6
, AOA=2°)

Cl Cd Cm

Initial 0.4717 0.0087 -0.0207

Designed 0.5256 0.0088 -0.0258

∆(%) 11.4 1.5 24.7

Fig. 20. Comparison of shapes of interpolation

airfoils (Y/X scale = 0.16)
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Fig. 21. Comparison of lift coefficients

Fig. 22. Comparison of drag coefficients

Fig. 23. Comparison of moment

coefficients

Fig. 24. Comparison of pressure

coefficients

3.5 E332와 GIII의 보간(E-G)

E332와 GIII를 보간한 에어포일을 최적화하였

으며 그 결과를 Table 5와 Fig. 24-28에 나타내었

다. Table 5는 초기 형상 및 최적화 형상에 대한

공력 계수를 나타낸 것으로 양력 계수는 17.9%

상승하였고 항력 계수는 초기치와 일치하고 모멘

트 계수의 절대값이 증가하였지만 구속 조건인

-0.03 보다 커서 가용 영역(feasible region) 내에

존재함을 알 수 있다. 설계 전후의 항력 계수를

보면 최대 92count로 D-G 및 D-K에 비해 다소

큰 값을 가짐을 알 수 있다. 이는 저속 에어포일

인 E332가 보간에 사용되었기 때문으로 추정된

다. Fig. 24는 최적화 전후의 에어포일 형상을 비

교한 것으로 D-G 및 D-K와 유사하게 아래 면이

위로 올라가 캠버가 증가한 것을 알 수 있다.

Fig. 25-27의 공력 계수들은 Table 5와 유사한 경

향을 보여준다. Fig. 28의 압력 계수 분포는 D-G

및 D-K와의 압력 분포와 마찬가지로 충격파의

영향이 작은 것으로 보인다. 설계 형상의 위아래

면의 압력차가 증가해 Table 5에서의 양력 증가

와 일치하는 경향을 볼 수 있다. 뒷전의 압력 계

수 분포에서 후방 하중(rear loading)이 작고 따

라서 기수 내림이 작은 것을 알 수 있다.

Table 5. Aerodynamic coefficients (M=0.7,

Re=6.x10
6
, AOA=2°)

Cl Cd Cm

Initial 0.4082 0.0091 -0.0029

Designed 0.4813 0.0092 -0.0213

∆(%) 17.9 1.2 629.6



282 정경진․이재훈 韓國航空宇宙學會誌

Fig. 25. Comparison of shapes of

interpolation airfoils (Y/X

scale = 0.16)

Fig. 26. Comparison of lift coefficients

Fig. 27. Comparison of drag coefficients

Fig. 28. Comparison of moment
coefficients

Fig. 29. Comparison of pressure
coefficients

3.6 최적화 결과 비교

3.3절~3.5절의 최적화 결과를 Fig. 29-31에 비

교하였다. D-K 및 D-G의 최적화 형상은 윗면의

앞전을 제외하고는 유사한 것을 알 수 있다. 이

는 초기 형상의 두께비 및 캠버비 분포가 유사해

최적화 형상도 유사하게 나온 것으로 추정된다.

E-G의 최적화 형상은 다른 최적화 형상과 뒷전

의 형상이 다르지만 최대 두께비와 최대 두께비

의 위치가 서로 유사함을 알 수 있다. 압축성 유

동의 경우 에어포일의 최대 두께비와 항력이 관

계가 있다고 알려져 있고 최적화된 형상의 최대

두께비가 유사하게 나오고 있다. Fig. 30의 drag

polar를 보면 양항 특성은 D-G의 최적화 형상이

가장 우수함을 알 수 있다. Fig. 31의 모멘트 계

수는 모든 최적화 형상에서 양호한 특성을 보이

고 있다.
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Fig. 30. Comparison of shapes of designed

airfoils (Y/X scale = 0.16)

Fig. 31. Comparison of drag polars

Fig. 32. Comparison of moment
coefficients

Ⅳ. 결 론

본 연구에서는 고속의 압축성 유동에 대한 에

어포일의 형상을 설계하였다. 기존의 고속의 압

축성 유동을 위한 에어포일과 저속의 비압축성

유동을 위한 에어포일을 기하학적으로 보간하여

3가지의 초기 형상을 선정하였다. 이들 3가지 형

상에 대해 양력을 최대화하는 최적화 기법을 적

용하여 양력 특성을 향상시킬 수 있었다. 특히

초기 형상이 대칭 에어포일에 가까운 형상이었으

나 양력 최대화를 통해 캠버가 증가되는 방향으

로 최적화되는 것을 볼 수 있었다. 따라서 본 연

구를 통하여 기하학적 방법과 최적화를 통해 고

속의 압축성 유동에 대해 공력 성능이 향상된 에

어포일의 설계가 가능함을 알 수 있었다.
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