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ABSTRACT

A new approach to systematically model aerodynamic coefficients using an adaptive

sampling based wind tunnel testing considering cost is proposed. The Latin Hypercube

design is used for selecting initial test points. The Gaussian Process (GP) is iteratively used

during the experiment to determine additional experimental points that minimizes the

uncertainty reduction per incremental cost. A numerical simulation based experiment was

conducted using the static aerodynamic coefficient database a fighter aircraft, which

demonstrated the validity of the proposed method.

초 록

KF-16의 1/33 축소 모형 공력 데이터베이스를 기반으로 풍동실험에 응  실험설계법

을 용하는 경우 실험의 정확도뿐만 아니라 풍동 실험에 소요되는 비용을 최소화할 수 

있도록 추가 실험  선택 방법에 한 연구를 수행하 다. 라틴방격법을 이용하여 기 

실험 을 선택하 고, Gaussian Process를 통해 불확실성이 가장 크면서도 실험에 소요되

는 비용이 상 으로 은 추가 실험 을 선택하 다. 공력계수 모델링은 가장 비선형성

이 큰 피칭모멘트계수를 정확히 모델링 하는 것을 목표로 하 다. 실험 비용을 고려한 

응  실험설계법을 용한 경우, 기존의 응  실험설계 방법론에 비해 모델의 정확도와 

실험에 소요되는 비용에 어떤 향을 미치는지 알아보았다.

Key Words : Aerodynamics coefficients(공력 계수), Wind tunnel testing(풍동 실험), Adaptive
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Ⅰ. 서 론

항공 산업의 고도화  정 화로 인하여 항공

기를 비롯한 무기 체계에 한 개발  검증 수

요가 나날이 증가되고 있다. 특히 비행체의 정확

한 공력계수를 획득하고자 수행하는 풍동 실험
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(Wind Tunnel Testing)에 한 수요가 나날이 

증가되고 있는 상황이다. 풍동 실험은 실험에 소

요되는 경제 , 시간  자원이 상당히 높은 실험

으로, 풍동 실험을 효율 으로 진행하기 해서 

국내외에서 다양한 연구가 수행되고 있다. 풍동 

실험의 효율성 향상을 해서는 실험설계법

(Design of Experiments, DoE)을 용하여 실험

을 수행할 실험 을 선택하는 방법에 한 연구

가 주를 이루고 있다. 미국에서는 NASA

Langley Center에서 1980년 부터 실험설계법의 

풍동실험 용에 한 연구가 수행되어 왔고

[1,2], 국내에서는 2000년 부터 이와 련된 연

구가 수행되어오고 있다[3-6]. 최근에는 통 인 

실험설계법 용 방식을 발 시킨 응  실험설

계법(Adaptive Design of Experiment)에 한 연

구가 국내에서 수행되고 있다. 응  실험설계

법이란, 실험을 통해 획득한 정보를 다음 실험

을 결정하는데 활용하여 정보의 효율성을 극 화 

하는 방법이다. 기존의 통  실험설계법은 풍

동 실험의 1 Run을 수행하기 한 실험 을 사

에 결정해 둔 상태에서 계획된 실험 들에서만 

데이터를 획득하지만, 응  실험설계법을 용

하는 경우 1 Run을 수행하는 도 에도 직 에 

획득한 데이터를 반 하여 다음 실험 들을 결정

해서 실험을 수행하게 된다.

본 연구는 기 수행되었던 KF-16 모델의 공력 

데이터베이스 구축 실험[7] 에서 획득한 KF-16

모델의 공력 데이터베이스를 이용하여 컴퓨터 시

뮬 이션 방식으로 수행되었다. 기 실험 단계

에서는 데이터베이스 내에 존재하는 실험 들 내

에서 라틴방격법을 이용하여 실험 을 결정 후,

해당 지 에서의 공력계수 측정값을 데이터베이

스에서 추출하여 메타모델을 도출하 다. 응  

실험  선택 단계에서도 데이터베이스에 존재하

는 실험 을 다음 실험 수행 지 의 후보군으로 

설정하여 실험을 진행하 다. 본 논문은 공력계

수  가장 비선형성이 큰 특징을 나타내는 피칭

모멘트계수를 모델링하는 것을 목표로 하 다.

피칭모멘트계수 모델링은 비행체의 조종면을 모

두 0도(degree)로 고정해 둔 상태의 형상에 한 

모델링을 목표로 하 으며, 실험 인자(factor)는 

받음각(angle of attack, α), 미끄럼각(sideslip

angle, β)의 2가지 변수로 설정하 다.

본 논문의 구성은 다음과 같다. Ⅱ장은 실험에 

사용된 모델과 공력 데이터베이스를 획득했던 풍

동에 한 제원을 소개한다. Ⅲ장은 응  실험

설계법에 사용된 Gaussian Process에 한 설명

과 함께 실험 비용을 고려한 추가 실험  선택 

방법론에 해서 설명한다. IV장에서는 제안 방

법론을 이용한 KF-16의 피칭모멘트계수 모델링 

결과를 소개한다. 마지막으로 V장에서 본 연구에 

한 결론을 기술한다.

Ⅱ. 풍동 실험 모델 및 장치

2.1 실험 모형

본 실험에서는 한민국 공군의 주력기인 

KF-16의 1/33 축소 모형을 사용하 다. KF-16은 

F-16C/D 블록 52 투기가 개조되어 1991년 4월

경 한국에 도입되었고 재의 이름으로 명명되었

다. KF-16 축소 모형의 날개길이(wing span)는 

274.32 mm이며, 모형의 자세한 제원은 Table 1

에 기재하 다. KF-16 모형에는 래퍼론

(flaperon), 방향타(rudder), 그리고 수형 꼬리날

개(horizontal tail)의 3가지 조종면을 구 하 다.

Fig. 1은 CATIA를 이용해 모델링한 실험 모형의 

형상을 나타내고 있다. 실험 모형은 알루미늄으

로 제작하 으며, 제작 후 3차원 측정을 이용하

여 제작의 정 도를 검증하 다.

2.2 실험 장치 및 방법

본 실험은 국방과학연구소(ADD)의 일럿 풍

동에서 수행되었으며[7] 본 논문에서는 실험을 

통해 얻어진 공력 데이터베이스를 이용한 컴퓨터 

시뮬 이션 방식의 실험을 반복 수행하 다. 실

험이 이루어진 풍동의 제원은 폭 0.75 m, 높이 

0.563 m, 길이 2.188 m이며 수축비 9.0인 단일

Fig. 1. KF-16 3D Model (CATIA)

Wing span 274.32 mm

Reference area 0.0251 m
2

MAC(  ) 103.46 mm

Reference c.g. location 0.35 

Wing airfoil NACA 64A204

Scale 1:33.3

Table 1. Key Specification of Test Model
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Fig. 2. Experimental setup for Wind tunnel testing

Coefficient Mean Uncertainties

CD 0.0244 ±0.0025

CY 0.0278 ±0.0082

CL 0.0805 ±0.0082

Cl 0.0028 ±0.0003

Cm -0.0164 ±0.0020

Cn -0.0066 ±0.0007

Table 2. Estimated uncertainties

폐회로식이다. 실험은 유속 50m/s, 이놀즈수 

3.4×105으로 실험하 다. Fig. 2는 풍동의 시험부

에 설치된 실험 모형과 모형을 지지하기 한 지

지  등 련 실험 장치를 나타낸 실험 구성도이

다. 실험 데이터는 풍동실험을 해 사용된 지지

부와 벽면 등으로 인한 향[8]이 포함되어 있기 

때문에, 이를 제거하기 한 보정 작업이 수행되

었으며 보정된 데이터에 한 불확실도[3] 분석

을 수행하 다. Table 2는 모든 타면을 치지 않

은 기본 상태에서 받음각  미끄럼각이 0˚인 

경우에 한 힘과 모멘트의 무차원 계수에 한 

불확실도 분석 결과를 나타내고 있다.

Ⅲ. Gaussian Process 및 실험 비용을

고려한 응 실험 선택

본 연구에서는 기 실험을 통해 도출된 모델

을 바탕으로 응 으로 실험 을 선택하기 하

여 Gaussian Process를 사용하 다. 추가 실험

을 선택하는 기 으로는 기존에 사용되었던[4]

가장 불확실성(uncertainty)이 높은 지 을 선택

하는 방법에서 풍동실험 수행비용을 함께 고려하

다. 추가 실험 을 결정하기 한 불확실성 

측은 다음 장에 기술된 Gaussian Process를 이용

하여 확률 으로 계산되었으며, 기 수행되었던 

공력 데이터베이스는 만들어진 메타모델을 검증

하기 한 용도로 사용되었다. Guassian Process

와 실험비용을 고려한 실험  선택에 한 자세

한 내용은 아래와 같다.

3.1 Gaussian Process

Gaussian Process는 joint Gaussian

distribution을 따르는 유한한 선형 조합의 샘

들이 갖는 확률과정을 말한다[9]. 즉, 유한한 선

형 조합을 가지고 joint Gaussian distribution을 

연장한 것이 Gaussian Process라고 볼 수 있다.

Gaussian Process를 이용하여 메타모델링을 수행

하는 것을 Gaussian Process Regression이라고 

하는데 이는 베이지언(Bayesian) 추정의 일종으

로 비선형 regression 과정에서 사용되는 기법이

다. Gaussian Process Regression에서는 입력과 

출력에 한 정보가 없을 때 그 사이의 사 확률

을 정의하기 해 평균함수(mean function)과 공

분산함수(covariance function)을 정의하게 되는

데 이는 입력의 함수로 나타내어져서 출력에 

한 정보가 된다. 평균함수의 경우 보통 상수로 

정의하게 되고 공분산 함수의 경우는 다음 식 

(1)과 같은 non-isotropic squared exponential 함

수의 형태로 사용한다.

′  
exp





′ ′ 








(1)

식 (1)에서 공분산 함수의 개형을 결정짓는 Λ

와 σ2를 hyperparameters라고 한다. 본 연구에서

는 식 (1)의 형태에서 입력과 출력 사이의 잡음

을 더하여 공분산 함수를 정의하 고, 그 식은 

다음 식 (2)와 같다.

′
 exp





′  ′






  (2)

앞서 Gaussian Process Regression이 베이지언 

추정의 일종이라 하 는데, 이는 우도함수

(likelihood function)을 이용하여 모수(parameter)

의 값을 추정하기 때문이다.  식 (2)의 모수에 

해당하는 hyperparameters를 최 화하기 해 

많은 방법을 사용할 수 있지만 본 연구에서는 최

화된 hyperparameters를 찾기 한 방법으로 

주변 최 우도 추정법(marginal likelihood

function)을 이용한다. 최 화된 hyperparameters

와 주어진 정보를 바탕으로 입력과 출력의 계

가 다음 식 (3)의 joint Gaussian distribution을 

따르게 되고 조건부 평균함수와 공분산 함수를 
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다시 나타내면 다음 식 (4)와 같게 된다.
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3.2 실험비용을 고려한 응 실험 선택

풍동실험에 응  실험설계법을 용한 기

존의 연구[4]에서는 단순히 실험 이 가지는 데

이터의 불확실성(Uncertainty)이 가장 큰 지 을 

탐색하여, 해당 지 을 다음 실험 으로 선택하

여 실험을 수행하 다. 이와 같은 기존의 근 

방법의 경우 추가 실험을 통해서 얻는 데이터의 

정확도 향상(혹은 데이터의 불확실성 감소)을 

최 화 할 수 있지만, 해당 실험 의 실험 환경

을 설정하는데 소요되는 시간이 많이 소요될 가

능성이 존재한다. 실험 수행에 상당한 고비용이 

요구되는 풍동 실험의 경우, 실험 수행자가 얻

고자 하는 정확도를 유지하면서 실험 수행비용

을 이는 것이 요하다. 이를 해서는 응

으로 실험 을 선택하는 과정에서 결과의 정

확도 향상과 더불어 실험 수행비용 감을 고려

해야 한다.

풍동실험의 실험 수행비용은 풍동을 작동하여 

시험부 내에 바람이 부는 시간(Wind-On Time)

과 직 으로 상 계를 가지고 있다. 따라서 

풍동실험의 수행비용을 이기 해서는 풍동을 

동작하는 시간을 최소화하여야 한다.

풍동실험 수행비용을 이기 해서 본 연구

에서 실험 을 선택하는데 고려한 사항은 다음의 

3가지이다.

- 실험 모형을 원하는 실험 으로 이동하는 시간 :



- 유동 안정화  데이터 측정 시간 : 
- 다음 실험  선택을 한 계산 시간 :



실험 비용을 고려한 응  추가 실험  선택

과정을 수식으로 표 하면 다음과 같다. N개의 

실험 데이터를 이용한 Gaussian Process Model

을 GPN이라고 할 때, S는 선택 가능한 추가 실

험 의 후보군이다. M개의 추가 실험 을 선택

하는 경우 실험 소요 비용을 최소화하면서 가장 

불확실성이 큰 실험 지 을 찾는 과정은 아래의 

식 (5)와 같이 표 된다.

(5)

여기서 v는 verification variable, 즉, 불확실성을 

계산하고자 하는 변수로 본 연구에서는 피칭모멘

트계수를 의미한다. 는 벡터의 엔트로피를 의

미하며,  는 과  사이의 mutual

information을 의미한다. 은 N 크기의 noise-

corrupted vector with the additive Gaussian

noise model   ∼
 을 의미

한다. 즉, 식 (5)는 실험 지 의 불확실성은 크면

서도 해당 실험 까지 모델을 이동하는데 은 

시간이 소요되는 가장 효율 인 지 을 찾는 과

정을 나타낸다.

Ⅳ. 공력계수 모델링 결과

본 연구에서는 KF-16 1/33 모형의 6가지 힘과 

모멘트 공력계수 에서 피칭모멘트계수를 모델

링하는 것을 목표로 한다. Fig. 3은 KF-16의 공력

데이터베이스를 통해 구축된 받음각과 미끄럼

각에 따른 피칭모멘트계수 측정값을 보여주고 있

다. 피칭모멘트의 반  특성은 미끄럼각이 

0° 부근인 경우에는 받음각이 0°에서 증가할수록 

격히 증가하지만 받음각이 약 15° 부근에서 다

시 격히 감소하며, 미끄럼각이 큰 경우에는 

받음각이 0°에서 증가할수록 피칭모멘트계수가 

단조 감소하는 형태를 나타낸다.

실험을 통해 구축된 KF-16 모델의 데이터베이

스[7]를 활용한 컴퓨터 시뮬 이션을 통해 제안

한 실험 수행비용 고려 응  실험  선택 기법

Fig. 3. Measured Pitching Moment Coefficient

of the KF-16 1/33 scale model
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Parameter Value

초기 실험

개수( )
10

응 추가
실험

개수( )
15

 ∙ ∆ ∙ ∆

 8 (s)

 1 (s)

Table 3. Parameters for Adaptive Sampling

with cost consideration

Fig. 4. Time to execute the test versus the

number of added experimental points

의 성능을 확인하 다. 데이터베이스 자료는 

KF-16의 타면이 모두 0°인 상태에서 미끄럼각

을 일정 각도로 유지하고 받음각을 –3° ~ 25°까

지 1° 단 로 변화시키며 측정한 OFAT(One

Factor At a Time) 방식의 측정을 통해 획득되었

다. 미끄럼각은 20°, 15°, 0°, -5°, -10°, -15°, -20°

의 7수 에서 측정되었다. 응  실험  선택 단

계에서는 데이터가 존재하는 203개의 실험 을 추

가 실험 수행 지 의 후보군으로 설정하여 203개

의 실험   본 논문에서 제시한 기 인 실험 소

요 비용을 최소화하면서 가장 불확실성이 큰 실험 

지 을 선택하여 실험을 진행하 다.

Gaussian Process를 이용한 반응표면 형성을 

한 기 실험 은 라틴방격법(Latin Hypercube

Design, LHD)[10]을 이용하여 결정하 다. 라틴

방격법의 경우 실험변수들에 하여 모든 실험

이 같은 수 을 갖지 않도록 배치하는 방법이기 

때문에, 체 실험공간의 반 인 데이터를 확

보하기 한 기 실험 으로 설정하는데 합하

다고 단하 다.

Table 3은 시뮬 이션에 사용된 기 실험

Fig. 5. RMSE of response surface versus the

number of added experimental points

의 개수  응  실험  선택시 실험 비용을 

계산하기 한 상수들의 값을 나타내고 있다. 실

험 비용 계산을 한 상수들은 이  실험에서 

OFAT 방식으로 203개의 데이터베이스 데이터를 

획득하기 해 소요된 시간을 기반으로 결정하

다.

Figure 4는 기존의 응  실험설계 방법론을 

용한 실험( 란색)과 제안 응  실험설계 방

법론을 이용한 실험(빨간색) 수행에 필요한 풍동 

사용 시간(Wind-On Time)을 실험 의 개수에 

따라서 보여주고 있다.

Figure 5는 두 가지 응  실험설계 방법론을 

통해 만들어진 메타모델의 정확도가 실험을 진행

함에 따라서 어떻게 변화하는지 보여주는 그래

이다. 메타모델의 정확도는 실제 측정값과 메타

모델의 평균 제곱근 오차(Root Mean Square

Error; RMSE)를 계산하여 나타내었다. 모델의 정

확도 계산 시에는 OFAT 방식으로 획득한 203개

의 실험  모두에 해서 실험값과 메타모델의 

값을 비교하 다.

Figure 6과 Fig. 7은 각각 기존의 응  실험

설계 기법[4]을 용한 경우와 본 연구에서 제안

한 실험 비용을 고려한 응  실험설계 기법을 

용한 경우의 실험  이동 경로를 나타낸다. 기

존의 실험 설계 기법을 용한 경우 실험 모델의 

이동을  고려하지 않았기 때문에 체 이동 

경로가 상당히 길고, 이에 따라서 실험에 소요되

는 시간이 긴 것을 확인할 수 있다.

Figure 8은 제시된 실험비용을 고려한 응  

실험설계 방법론을 용하여 총 25개의 실험

(10개의 기 실험 과 15개의 응  실험 )을 

통해 생성된 메타모델(Final GPR)과 공력 데이터

베이스를 함께 표 한 것이다. 제시된 메타모델

의 RMSE 값은 0.0100으로, 비행체의 비선형 부



542 이돈구․진 ․안재명․이 빈 韓國航空宇宙學會誌

Fig. 6. Moving history of experimental points

without cost consideration

Fig. 7. Moving history of experimental points

with cost consideration

Fig. 8. Comparison between the database

and generated response

surface(Final GPR)

분을 포함한 체 실험공간에서 피칭모멘트 계수

를 높은 정확도로 측하고 있는 것을 확인할 수 

있다.

Fig. 9. Iteration result – RMSE versus the

number of experimental points

기 실험 을 결정하는 라틴방격법을 임의로 

생성하여 10개의 기 실험 을 결정하고, 응

 실험설계 방법론을 이용하여 15개의 추가 실

험 을 선택하는 총 1000번의 반복 시뮬 이션을 

수행하 다. 반복 시뮬 이션 결과, 추가 실험  

개수에 따른 메타모델의 정확도가 어떻게 변화하

는지를 상자 그림(box-plot)으로 Fig. 9에 나타내

었다.

25번의 측정을 수행하는 1000번의 반복 시뮬

이션 결과, 메타모델의 평균 RMSE 값은 

0.0108로 나타났고, 평균 실험 소요시간은 1399

로 나타났다.

제안 방법론을 용하는 경우 기존의 불확실

성만을 고려한 응  실험설계 방법론을 용하

는 것에 비해 평균 30.35%의 풍동 사용시간 

약 효과가 나타났으며 만들어진 피칭모멘트계수 

모델의 RMSE 차이는 0.0009로 나타났다.

Ⅴ. 결 론

Gaussian Process를 이용하여 실험 공간의 불

확실성을 계산하 고, 풍동 실험 운용 비용을 고

려한 효율 인 응  실험  선택을 한 방법

론을 제시하 다. 기 실험 은 라틴방격법을 

이용하여 결정하 으며, 추가 실험 은 실험 지

의 불확실성은 크면서도 실험 비용이 게 들 

수 있는 지 으로 선택하 다. 실제 KF-16의 받

음각  미끄럼각에 따른 공력계수 데이터베이

스[7]를 활용하여 컴퓨터 시뮬 이션 방식으로 

피칭모멘트계수 모델링을 수행하 다. 만들어진 

메타모델의 정확도는 공력계수 데이터베이스 값

과의 비교를 통해 계산되었으며 반복 시뮬 이션 

결과 상당히 정확한 모델이 생성되었음을 확인하
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다. 실험 비용을 고려한 경우, 불확실성만을 비

교한 방법에 비해 피칭모멘트계수의 모델링 정확

도는 비슷한 수 으로 유지되면서도 실험에 소요

되는 자원은 상당히 감소하는 것을 확인하 다.

향후 모델의 정확도 향상을 해서는 기 실

험  결정 과정에 라틴방격법 외에도 용 가능한 

통  실험설계 기법을 용한 경우 모델의 정확

도가 어떻게 달라질 것인가에 한 연구가 추가로 

수행되어야 할 것이다. 한, 본 논문에서는 1개의 

공력계수를 정확히 모델링 하는 것을 목표로 하

지만 실제 풍동실험 시에는 복수개의 공력계수를 

측정하게 된다. 복수개의 공력계수를 동시에 모델

링을 해서는 다분야 최 설계(Multi-disciplinary

design optimization) 방법론의 용이 필요하며,

향후 이를 용한 방법론 향상이 이루어져야 할 

것이다. 실험 변수의 측면에서는, 비행체의 형상과 

같이 변화를 주기 어려운 변수를 포함한 실험 환

경에서의 응  실험  선택 방안에 한 연구가 

이루어져야 할 것이다.
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