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공기역학적 성능 향상을 위한 플랩의 최적 위치 선정
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FOR THE IMPROVEMENT OF AERODYNAMIC PERFORMANCE
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The selection of the optimal position of the flap was performed in order to improve the aerodynamic 
performance during the take-off and landing processes of aircraft. For this, the existing airfoils of the main wing 
and flap are selected as the baseline model and the lift coefficients (cl) according to angle of attacks (AOA) were 
calculated with the change of the position of flap airfoil. The objective function was defined as the consideration of 
the maximum cl, lift to drag ratio and cl at certain AOA. Then, at 121 experimental points within 20mm×20mm 
domain, two dimensional flow simulations with Spalart-Allmaras turbulence model were performed concerning the 
AOA from 0 to 15 degree. If the optimal position was located at the domain boundary, the domain moved to the 
optimal position. These processes were iterated until the position was included in the inside of the domain. From 
these processes, the flow separation at low AOA was removed and cl increased linearly comparing with that of the 
baseline model.
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1. 서  론

항공기 이착륙 시의 공력 성능 개선을 위해 다양한 연구가 

수행되고 있다. 이러한 이착륙 성능은 항공기의 실속 속도와 

관련이 있으며, 실속 속도를 낮출수록 항공기 이착륙 시에 필

요한 이착륙 거리가 줄어드는 장점을 갖게 된다. 이 때 실속 

속도는 다음의 식 (1)과 같이 주어진다.

  max  (1)

따라서 실속 속도를 낮추기 위해서는 항공기의 무게를 줄이

거나 날개의 면적을 키우는 방법, 마지막으로 날개의 max
를 키우는 등의 3가지 방법을 생각할 수 있다. 이 중 항공기

의 무게나 날개 면적 등은 성능요구조건에 의해 결정되어 있

는 경우가 많기 때문에 일반적으로 고양력을 발생시켜 

max를 크게 하여 실속 속도를 낮추게 된다.

이러한 고양력 발생 장치의 대표적인 예로 Flap을 들 수 

있다. 플랩은 항공기 주날개의 뒷전에 장착되어 주날개 

Camber를 바꿈으로써 높은 양력을 발생시키는 고양력 장치의 

일종이다. 특히 항공기 이착륙 시에는 항공기의 안전성 향상

을 위해 낮은 속도에서 높은 양력이 요구되기 때문에 기존의 

날개에서 전개되는 방식을 통하여 플랩이 사용되고 있다. 또

한 최근 항공기의 고양력 장치는 기존의 복잡한 다단 플랩 

형태에서 단순하면서도 경량의 플랩 형태로 변화되고 있다[1]. 

따라서 이착륙 조건에서 플랩 최적 형상을 설계하고 플랩의 

최적 전개 위치 등을 선정하는 것이 필수적이다. 

이러한 플랩의 설계와 관련하여 국내외에서 다양한 연구가 
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Fig. 1 Mesh around single slotted flap

진행되고 왔다. EUROLIFT II 프로젝트에서는 유럽의 다양한 

파트너끼리 각자의 최적화 방법 및 해석 기법을 이용하여 

Trailing edge 플랩을 설계한 이후 서로 비교 검토를 수행하였

다[2,3]. 이를 통하여 플랩의 최적의 형상을 선정한 이후 풍동

시험을 통하여 성능 시험을 수행하였다. 국내에서는 1단의 

Fowler 플랩을 기반으로 하여 고양력 장치를 설계하고 풍동 

시험을 수행하거나[4-6] 해석을 통하여 플랩의 위치 및 형상 

최적화를 수행하는 연구가 수행되었다[7,8]. 

플랩을 설계함에 있어서 플랩 형상 및 플랩-주익 간의 

Gap/Overlap은 플랩의 성능을 결정짓는 중요한 파라미터이다. 

그러나 플랩의 형상 및 위치 정보 등을 동시에 고려하여 최

적 설계를 진행할 경우 다양한 변수들의 조합으로 인해 해석

해야 할 경우의 수가 많아진다. 또한 비행기 이착륙 시에 플

랩에 유입되는 유동은 고받음각을 갖게 되며 이로 인해 플랩 

주변 유동이 플랩으로부터 박리되는 등 비선형적 유동 현상

이 발생한다. 이 때 주익과 플랩간의 미묘한 위치 변화로도 

플랩 주변의 비선형적 유동 특성이 민감하게 변화할 수 있다. 

즉 플랩의 미묘한 위치 변화에 따른 공력 특성 변화를 설계

에 반영하기 위해서는 설계 범위 내에 실험점을 촘촘하게 분

포시켜야 한다. 따라서 형상 및 위치 정보들을 모두 고려하여 

설계 공간을 구성할 경우 수많은 실험점이 필요하게 된다. 

따라서 본 연구에서는 1단 플랩에 대해서 플랩의 형상은 

고정하고 플랩의 2차원 공간상에서의 위치만을 고려하여 설

계 공간을 구성하였다. 실험점의 경우에는 각 좌표별로 11개

씩 총 121개의 실험점을 설계 공간 내에 분포시켰다. 각각의 

실험점에 대해서는 저받음각에서부터 고받음각까지 성능해석

을 수행하였으며, 반응면을 구성을 통하여 최적 위치를 탐색

하였다. 또한 설계 공간의 이동을 통하여 최적 위치가 설계 

공간 경계가 아닌 설계 공간 내에 포함될 수 있도록 하였다. 

이를 통해 플랩의 공간상에서의 위치 변화에 따른 비선형적

인 공력 특성 변화 양상 및 그에 따른 최적 위치에 대해 보

다 면밀하게 살펴보고자 하였으며, 향후 3차원 Flap의 최적 

설계를 위한 기초 자료로 활용하고자 하였다.
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121 Exp. Point
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Reconstruction of
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End

Grid Construction/
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Fig. 2 Overall processes of optimal position searching

2. 해석 기법 및 격자 생성

본 연구에서는 상용 코드인 ANSYS FLUENT를 이용하여 

2차원 유동 해석을 수행하였다. 이 때 착륙조건에서의 해석이

기 때문에 순항 속도에 비해 유속이 작으므로, 본 연구에서는 

비압축성 유동을 가정하였다. 지배 방정식으로는 Navier- 

Stokes 방정식을 이용하였으며, 난류 모델은 1방정식 모델인 

Spalart-Allmaras 방법을 사용하였다[9]. 해석 격자의 경우 상용 

프로그램인 GAMBIT을 이용하여 Fig. 1과 같이 전체 코드대

비 35% 길이의 플랩 형상을 이용하였다. 이때 주익 대비 플

랩의 전개 각도는 착륙 조건에 해당하는 플랩의 최대변위각

으로 하였다. 또한 주익 및 플랩 형상은 고정하고 플랩의 위

치만을 이동시키면서 플랩 주변의 격자를 생성하였다. 

3. 최적 위치 선정

본 연구에서는 착륙 조건을 가정하였으며 고고도의 공항 

조건을 고려하여 고도 5000 ft의 대기 조건을 이용하였다. 자

유류 속도는 Mach number 0.2로 하였으며, Baseline 모델에 대

해 0, 2, 4, 6, 8, 10, 11, 12, 13, 14, 15도의 11개의 받음각에 

대해 해석을 수행하였다. 이후 Baseline 모델 주변에 적절한 

설계 공간을 선정하고 플랩의 위치별 실험점을 선정하여 각 

실험점별로 동일한 유동 해석을 수행하였다. 이러한 해석 결

과를 토대로 반응면을 구성하였으며, 반응면 상에서 최적 위

치를 탐색하였다. 또한 최적 위치가 설계 공간의 경계에 위치

할 경우 설계 공간을 이동하고 동일한 과정을 반복하여 새로

운 최적 위치를 찾도록 하였다. 전체적인 최적 위치 탐색 과

정을 정리하여 Fig. 2에 도시하였다.
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(a) AOA = 0

(b) AOA = 4

(c) AOA = 8

(d) AOA = 12

Fig. 3 Velocity contours of baseline model vs AOA

3.1 Baseline 모델 해석

Baseline 모델에 대한 공력 해석 결과를 Fig. 3 및 4에 나타

Fig. 4 Cl of baseline model vs AOA

내었다. 해석 결과에서 받음각 10도 정도까지는 플랩의 윗면

에서 유동 박리 현상이 관찰되고 있는데 이는 주익과 플랩 

간의 위치가 최적화되지 않았기 때문이다. 즉 주익과 플랩 간

의 유동이 충분히 가속되지 못하여 최대 변위각으로 전개된 

플랩 형상을 따라 유동이 흐르지 못하고 박리되기 때문이다. 

그러나 각도가 커지면서 Stall 전까지 플랩 윗면의 유동 박리 

현상이 사라짐을 확인할 수 있다. 이는 받음각이 커지면서 주

익 위아래에 주익-플랩 간의 유동 가속을 위한 충분한 압력차

가 존재하게 되어 유동이 플랩에 다시 재부착되기 때문이다. 

이렇게 유동 박리 현상이 일찍 일어나다가 사라지면서 Fig. 4

와 같이 받음각 대비 양력 곡선의 기울기가 증가함을 확인하

였다. 이러한 유동 박리 현상은 양력 손실 및 항력 증가로 이

어져서 공력 특성을 저하시키기 때문에 본 연구에서는 플랩

의 위치를 조절하여 유동 박리를 지연하고 양력 손실을 개선

하고자 하였다.

3.2 최적위치 선정

최적 위치 선정을 위해 본 연구에서는 참고문헌을 바탕으

로 식 (2)와 같이 목적함수를 선정하였다[2,10].

  




 ∙  max
max



 


  








(2)

이 때 최대양력계수 은 실속 속도와 관련되며 받음각 0°에

서의 양력계수 는 플랩상단에서의 유동 박리와 관련된다. 

마지막으로 8°에서의 양항비 는 착륙 시 접근 비행 특성과 

관련된다. 각각의 함수는 각각 Baseline 형상에서의 최대양력
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Fig. 5 Response surface of the first optimization

Fig. 6 Change of the design space

계수 max  및 받음각 0°에서의 양력계수  , 그

리고 8°에서의 양항비 



로 무차원화하였다. 이 중 

최대 양력계수 및 받음각 8도에서의 양항비는 항공기 착륙 

시의 접근 속도 선정에 있어서 중요한 영향을 미치기 때문에 

가중치의 경우에는 각각 0.4, 0.2, 0.4로 하여 과 의 영향

을 더욱 중요하게 고려하였다.

설계 영역을 정하는 데 있어서는 우선 Baseline model의 

Leading edge 부분에 20 mm × 20 mm의 설계 공간을 설정하

였으며, 각 방향별로 2 mm 간격씩 총 121개의 실험점을 선정

하였다. 이후 Baseline model과 동일한 유동 해석을 수행하여 

목적 함수를 계산하여 Fig. 5와 같은 반응면을 구성하였다. 이 

때 Fig. 5에서 최적 위치가 설계 영역의 왼쪽 상부 경계면에 

위치함을 확인하였다. 이는 주익 및 플랩간의 Gap을 감소시

키고 Overlap을 증가시키는 방향으로 위치가 이동되어야 함을 

의미한다. 따라서 본 연구에서는 Fig. 6과 같이 최적 위치가 

설계 공간 내에 포함될 수 있도록 설계 공간을 이동하였으며, 

수정된 설계 공간에서 동일하게 2 mm 간격씩 총 121개의 실

험점에 대해 재해석을 수행하였다. 이러한 과정을 총 5번 반

Fig. 7 Response surface of the 5th optimization

Fig. 8 Positions of flap (Baseline and optimum) 

AOA

cl

0 5 10 15

2.4

2.8

3.2

3.6

Baseline
Opt.1
Opt.2
Opt.3
Opt.4
Opt.5

Fig. 9 Comparison of Cl curve (Baseline and each optimum)

복한 결과 Fig. 7과 같이 최적 위치가 설계 공간 내에 존재함

을 확인하였다.

최적 위치 탐색을 통하여 구해진 플랩의 최종적인 위치, 

각 최적 위치에서의  곡선을 각각 Fig. 8 및 9에 도시하였
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(a) AOA = 0

(b) AOA = 4

(c) AOA = 8

(d) AOA = 12

Fig. 10 Velocity contours of optimal model vs AOA

다. Fig. 8에서 주익과 플랩 간의 Overlap이 늘고 Gap이 줄어

드는 방향으로 최적 위치가 이동하였음을 알 수 있다. 이로 

(a) Baseline model

(b) Opt. 5 (Final model)

Fig. 11 Streamline around the flap at AOA = 0

인해 주익과 플랩 사이의 유동이 가속되어 플랩의 곡면 형상

을 따라 유동이 보다 더 잘 흐르게 되면서 Fig. 9와 같이 양

력 특성이 개선되었다. 이를 보다 명확하게 확인하기 위해 최

종 위치에서 해석을 수행하여 얻어진 속도 Contour, 그리고 

받음각 0도에서의 Baseline 모델 및 최종 위치에서의 플랩 주

위 Streamline 분포를 각각 Fig. 10 및 11에 도시하였다. 그림

에서 Baseline 모델에 비해 최적 위치에서는 낮은 받음각에서

의 플랩 후방 유동 박리 현상이 크게 개선되었음을 확인할 

수 있다.

각각의 최적화 과정에서 계산된 목적함수 값을 Table 1에 

정리하였다. 표에서 max값은 약간 감소하는 데 반해 

 및 


  값은 크게 개선되었음을 알 수 있다. 

이로 인해 최적 위치에서 Baseline 모델 대비 약 15% 정도 목

적 함수가 개선되었음을 확인하였다. 그러나 최대양력계수의 

경우에는 Baseline 모델에 비해 다소 낮아졌다. 이는 고받음각

에서는 저받음각에서와 달리 유동을 가속시키기 위한 상하압

력차가 충분히 존재하기 때문에 주익과 플랩 사이의 간극이 

Cl_max Cl_0 L/D_8 Obj.
Baseline 3.815 2.326 47.39 1.000 
Opt. 1 3.810 2.384 51.03 1.035 
Opt. 2 3.791 2.446 55.16 1.074 
Opt. 3 3.770 2.593 60.06 1.125 
Opt. 4 3.735 2.676 62.39 1.148 

Opt. 5 (Final) 3.729 2.686 62.43 1.149 

Table 1 Comparison of objective function
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커질수록 양력이 커지게 되기 때문이다. 따라서 최대양력계수

를 개선시키는 경우에는 가중치의 변경이나 제한 조건의 추

가 등이 선행되어야 할 것으로 생각된다.

4. 결  론

본 논문에서는 기존의 주날개 익형 및 플랩 형상을 

Baseline 모델로 하여 2차원 전산해석을 수행하였다. 그 결과 

Baseline 모델의 경우 낮은 받음각에서 유동 박리로 인한 양

력 계수의 손실이 일어나며, 받음각을 증가시킴에 따라 유동 

박리 현상이 사라지면서 양력 계수가 증가함을 확인하였다. 

이러한 낮은 받음각에서의 유동 박리 현상을 억제하고 착륙 

시의 공력 특성 개선을 위해 본 연구에서는 최대양력계수, 받

음각 0도에서의 양력계수, 받음각 8도에서의 양항비 등을 고

려하여 목적함수를 선정하였으며, 최적 위치 탐색을 수행하였

다. 그 결과 주익과 플랩 간의 간극이 줄어드는 방향으로 최

적 위치가 도출되었다. 이로 인해 유동 박리 현상이 개선되어 

양력 계수가 크게 향상되었음을 확인하였다. 그 결과 전체 목

적 함수는 Baseline 모델 대비 약 15% 정도 개선되었음을 확

인하였다. 추후에는 최대양력계수의 개선을 위한 목적함수변

경 및 3차원 상에서의 플랩 위치 변화에 따른 공력 성능 변

화에 대해서도 계산을 수행할 예정이다.
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