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ABSTRACT

A structured grid system can be efficiently constructed by applying the patched-grid algorithm 

that alleviates many constraints of the conventional structured grid system. Three approaches 

were applied to case 4 of the EFD-CFD workshop: delta wing-cylindrical body shape to solve 

the existing grid generation problems and verify the results by comparing them with 

experimental data. Surface pressure distributions slightly differed from the experimental data at 

high angles of attack. The slope variation of the pitching moment with Mach number is 

analyzed and the variation can be explained with the tuck under phenomenon. In the 

supersonic region, the bow shock waves in front of the shape expand the region generating lift 

up to the rear of the configuration. Also, the tendency of the pitching moment with both Mach 

number and angle of attack was analyzed by comparing the positions of the center of pressure 

and the center of gravity.

초   록

기존 정렬 격자의 많은 제약 조건들을 완화할 수 있는 patched-grid 알고리즘을 이용하여 효율적

으로 정렬 격자계를 구성하였다. EFD-CFD 워크숍의 case 4: 삼각 날개-원통형 동체 형상에 크게 3

가지의 접근 방식을 적용하여 기존의 격자 생성 문제점들을 해결하였고, 실험값과 비교하여 검증

하였다. 고 받음각 영역에서 표면 압력 분포가 실험값과 다소 차이를 보였다. 마하수의 증가에 따

른 피칭 모멘트의 기울기 변화를 분석하였고 이는 tuck under 현상으로 설명할 수 있었다. 초음속 

영역에서는 형상 앞에 궁형 충격파가 발생함으로써 삼각익 뒷전까지 양력을 발생시키는 영역이 확

장되었다. 또한, 마하수와 받음각에 따라 압력 중심과 무게 중심의 위치를 비교하여 피칭 모멘트의 

경향성을 분석하였다.
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Ⅰ. 서  론

과거의 전산유체역학(Computational Fluid Dynamics, 

CFD)은 박리유동과 복잡한 와류간섭효과를 표현하기

에 한계가 있었으며 대부분 풍동을 사용한 실험을 

통해서 공기역학 연구가 진행되었다. 현대에는 컴퓨

터 성능의 발달과 수치기법의 발전을 통해 다양한 

분야에서 전산유체해석을 이용하고 대형계산을 수행

할 수 있게 되었다.

해외에서는 미국항공우주학회(AIAA)가 2001년부터 

Drag Prediction Workshop과 2010년부터 High Lift 

Prediction Workshop을 주최함으로써 여러 가지 수

치기법들과 격자 구성에 대한 공유와 토론을 진행하

였다[1,2]. 국내에서는 2015년부터 한국항공우주학회

에서 EFD-CFD 워크숍을 주최하였다. 풍동실험을 통

한 유체해석(Experimental Fluid Dynamics, EFD)과 

전산유체해석 결과의 비교를 통해 유동의 특성을 이

해하고 공기역학 분야의 발전을 목적으로 하고 있다

[3].

2017년 EFD-CFD 비교 워크숍에서 제공한 case 4

는 삼각 날개(Delta Wing)와 원통형 동체가 결합된 

형상이다[4]. 와류의 거동이 지배적인 삼각익 윗면의 

유동 특성은 날개 꼭지(Apex)에서 1차적으로 유동이 

박리되면서 앞전 와류를 생성하며 이것은 1차 와류

(Primary Vortex)라 불린다. 와류 중심의 압력은 주

변의 압력보다 낮으며 날개 표면의 최대흡입압력

(Suction Pressure)을 낮게 만들어 양력을 증가시킨다

[5,6]. 이러한 1차 와류와는 반대 방향으로 2차 와류

가 그 밑에 존재하며 날개 안쪽에서 span 방향으로 

회전한다[7].

받음각이 증가하고 형상의 뒷전으로 갈수록 역압

력 구배로 인해 와류 중심의 압력이 높아지게 된다. 

이는 와류 생성이 끊어지게 하고 급격한 팽창을 야

기한다. 이 때, 축 성분과 회전 성분의 빠른 감속이 

동시에 일어나며 양력과 피칭 모멘트의 기울기가 감

소하여 큰 불안정성을 불러온다. 이러한 형상 윗면에

서의 와류 구조를 정확하게 포착하기 위해서는 흡입 

압력이 발생하는 앞전에서의 격자 수직성과 날개 끝

단(Wing-tip)에서의 격자의 질이 중요하다. 그러나 

하나의 격자 토폴로지(Topology)로 전체 격자 시스

템을 구성해야하는 기존 multi-block 격자계 특성상, 

모든 영역에서 이러한 조건들을 만족하기는 쉽지 않

다.

본 연구에서는 불연속 경계면을 허용하는 patched- 

grid 알고리즘을 적용하여 이러한 기존 정렬격자의 

한계점을 해결하였다. 불연속 경계면에서의 유속 보

존을 확보하기 위해 Rai는 공간유속보존법(Spatial- 

flux Conservation Method)을 제안하였다[8,9]. Thomas 

등[10]은 가상 셀과 실제 셀의 보존변수만으로 유속 

보존을 확립하였으며, 시간에 대한 변수만으로 보존

성을 만족하였다고 하여 시간유속보존법(Time-flux 

Conservation Method)이라 명칭하였다. 본 연구에서

는 공간차분기법을 그대로 차용할 수 있는 시간유속

보존법을 이용하였고 기존의 유속 보간법보다 더욱 

효율적인 국소 분할 유속 보간법(Locally-partitioned 

Flux Interpolation Method)을 개발하여 적용하였다.

유속의 보존성을 확보하였음에도 불구하고, Thomas

는 불연속 경계면에서의 1차 정확도 기법은 성긴 격

자에서 조밀한 격자로 보존변수를 전달할 때 “stair- 

step”과 같이 유동의 해가 계단처럼 보이는 문제점을 

발견하였다. 이는 조밀한 격자 영역에 상대적으로 부

정확한 값이 반영되기 때문에 생기는 문제이다. 따

라서 불일치 경계면에서의 보존성뿐만 아니라 보존

변수들을 교환할 때의 보간의 정확성 역시 중요한 

변수이다. 또한, 3차원에서는 ENO(Essentially Non 

Oscillatory) 기법[11,12]과 WENO(Weighted ENO) 

기법[13]을 기반으로 하여 고차의 정확도를 확보하였

다. 선행 연구에서는 vorticity와 같은 유동의 기울기

에 관련된 변수를 1차 정확도 기법으로 처리할 때 

불연속 경계면에서 유동의 많은 불연속점이 발생하

는 문제점을 제시하였다. 따라서 상대편 셀의 유동의 

기울기를 고려하는 2차의 정확도로 보존 변수를 처

리해야 함을 밝혔다.

본 연구에서는 이러한 2차 정확도의 patched-grid 

알고리즘을 삼각 날개 형상에 접목시켜 격자 구성에 

있어서 유용성을 검토하였다. 기존 정렬 격자 시스템

의 고질적인 문제점들을 해결하였고 많은 제약조건

을 감소시켰다. 또한, 표면 압력 분포와 공력 계수를 

실험값과 비교하고 마하수에 따라 크게 바뀌는 피칭 

모멘트의 경향성을 분석하였다.

Ⅱ. 본  론

2.1 지배 방정식

3차원 압축성 Navier-Stokes 방정식을 사용하여 전

산해석을 진행하였다. 3차원 압축성 Navier-Stokes 

방정식을 보존형태로 표현하면 식 (1)과 같이 표현 

가능하다.







     (1)

식 (1)에서 q는 유동변수이고, 와 는 각 방향의 

비점성 유속벡터(Inviscid Flux Vector), 점성 유속벡

터(Viscous Flux Vector)를 나타낸다. 식 (1)을 이산화

하기 위해 격자 중심의 유한체적법을 사용하였다. 격

자 경계면에서의 유속을 계산하기 위해 Roe FDS 기

법이 사용되었다. 3rd-order TVD interpolation 제한

자를 사용한 MUSCL기법을 적용하였다. 시간전진기

법으로는 DADI 기법을 사용하였다[14]. 난류 모델은 
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 SST 완전 난류 모델을 적용하였다. 삼각 날개 

와류 붕괴와 같은 불안정성 해석을 정확히 수행하기 

위하여 DDES(Delayed Detached-Eddy Simulation)와 

LES(Large Eddy Simulation) 모델 등이 필요하다. 그

러나 본 연구에서는 시간 평균된 압력 분포나 공력 

계수에 초점을 두어 정상 상태 해석을 진행하였다.

2.2 Patched-grid 알고리즘

대부분의 전산해석은 병렬환경에서 수행하므로, 본 

연구에서는 서로 다른 블록이 서로 다른 CPU에 위

치한다고 가정하고 MPI(Message Passing Interface) 

통신을 이용하여 경계면에서의 보존 변수와 격자점 

교환을 처리한다. 2차원 patched-grid 알고리즘이 적

용된 격자 시스템은 Fig. 1과 같다. 기준이 되는 

CPU 1의 가상 셀만 표시하였고 밀도, 운동량, 에너

지와 같은 보존변수들은 셀 중심에 위치한다. 불일치 

경계면을 기준으로 각 블록이 경계선에 수직된 방향

으로의 길이가 같다고 가정한다면 수직된 방향에 대

한 성분을 적분 과정에서 제외할 수 있다. 이러한 가

정을 통한 기존의 Thomas 등이 제안한 시간유속보

존법은 식 (2)와 식 (3)을 만족하는 것이다. 

    (2)

     (3)

Figure 1과 같은 격자 시스템에서 번째의 

셀을 로 표기를 하고 격자점 중심의 보존변

수는 로 표기하였다. 식 (2)의 왼쪽 항은 CPU 

1의 가상 셀인  위치에 있는 모든 의 보존

변수들을 에 대해 선적분한 것이다. 오른쪽 항은 

CPU 2의 실제 셀인  위치에 있는 모든 의 보

존변수들을 에 대해 선적분한 것이다. CPU 1의 입

: Real cell
: Ghost cell of the CPU 1

݅ ݅ ൅ 1 ݅ ൅ 2݅ െ 1

݊ ݊+1

CPU 1 Æ

 CPU 2

݆ ൅ 12
݆ െ 12
݆ െ 32

݉െ 32
݉െ 12
݉൅ 12

Mismatched interface

,i jQ 1,i jQ +

n,mQ

n,m 1Q −

n,m 1Q +

, 1i jQ −

, 1i jQ +

n,m 2Q −

n,m 3Q −

n,m 2Q +

Mismatched interface

Fig. 1. Two dimensional patched-grid system

장에서는 이 두 개의 항이 같아야 유속 보존이 가능

하다. 이 두 식을 만족한다면 절단 오차 내에 불연속 

경계면에서의 유속 보존이 확보된다. 또한, 위의 식

을 만족하기 위해 상대편 셀과의 겹치는 면적을 이

용해 보간 행렬 
을 구성하고 이를 바탕으로 유속 

보간을 진행한다.

2.2.1 국소 분할 유속 보간법

이 기법의 근본적인 개념은 전 영역에서 보간 관

계를 구성하는 것이 아니라 각 셀당 보간 해야 할 

상대편 셀을 결정해주어 보간 행렬의 크기를 최소화

하고 불필요한 연산횟수를 줄이는 것이다. 효율적인 

배열구성을 위해서 CPU 1의 각 셀마다 상대편 CPU

의 셀과 겹치는 개수를 계산하여 그 값 중 가장 큰 

값으로 배열을 구성한다. 2차원에서 겹치는 면적은 

식 (4)와 같이 계산 가능하다. 여기서 는 각 셀마다 

고유의 값을 가지고 있으며, 상대편 셀과 겹칠 때마

다 +1씩 더해진다. 그와 동시에 겹치는 상대편 셀의 

index를 추가적으로 
  이라는 변수에 순차적으로 저

장한다. 겹치지 않는다면 전혀 보간 행렬에 저장하지 

않기 때문에 추후 유속 보간을 수행할 때 식 (5)와 

같이 곧바로 상대편 셀의 index를 참조하기 위함이

다. 3차원에서의 겹치는 면적은 clipping 알고리즘을 

이용하여 계산할 수 있다[15,16].

3차원 해석이나 격자점을 많이 필요로 하는 해석 

문제 같은 경우, 효율성을 위해 불연속 경계면의 개

수가 많아지게 된다. 그에 따라 기존의 유속 보간법

은 불필요한 연산을 매 반복횟수마다 수행해야 하고 

보간 행렬도 효율적으로 관리할 수 없다. 본 연구에

서 제안한 국소 분할 유속 보간법은 겹치는 셀에 대

해서만 계산을 수행하고, 그에 적합한 크기의 보간 

행렬을 구성하기 때문에 이러한 문제점들을 효율적

으로 해결할 수 있다. 또한, 보간 행렬의 구성 방법

이 계산시간에 많은 영향을 주는 2차 정확도의 기법

에도 적용할 수 있기 때문에 효율적으로 해석을 진

행할 수 있다.

if    저장 ×if    저장×
   


 




 max  
min  



(4)

 




 ×


(5)

2.3 해석 형상 및 격자 생성

본 연구에서 사용된 해석 형상은 삼각익과 원통형 

동체가 결합된 형상이다. 후퇴각은 65°며 span 방향
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Parameter Delta wing geometry

Body diameter 0.08

Total length 0.625

Reference area 0.1642

Reference length 0.6

Moment reference point 0.342  from nose

Table 1. Specif ication table of  the delta wing   

 model [4 ]

으로의 에어포일의 길이는 0.09이고 NACA64A005 

형상이다. 자세한 제원은 Table 1과 같다[4]. 선행 연

구[17]에서 patched-grid 격자의 해석 결과를 기존의 

multi-block 격자의 결과와 비교를 하여 그 우수성을 

입증하였다. 따라서 본 연구에서는 격자 생성에 효과

적인 patched-grid 격자만을 생성하였다.

격자 구성 방식에는 크게 O형, H형 그리고 이 둘을 

결합한 C형 격자 구성 방법이 있다. 해석 형상에 곡

선이 많거나 앞전 형상이 둥근 경우에는 O형 격자 구

성방법이 유리하다. 격자의 수직성을 확보하기 쉽고 

형상 표면을 나누지 않아 하나의 면으로 간주할 수 

있기 때문이다. 그러나 직각 형태나 뒷전과 같이 날카

로운 형상에는 수직성이나 격자의 뒤틀림성(Skewness) 

측면에서 불리하다. 이런 형상에는 주로 H형 격자 구

성방법을 많이 채택하는데, 형상이 직각이나 날카로운 

부분에서 수직 방향으로 간편하게 격자를 생성할 수 

있기 때문이다. 

Figure 2(a)는 본 연구에서의 대칭면 경계조건이 

사용된 삼각익 형상을 나타내었다. 점선으로 표시된 

영역의 날개 끝단 부분과 뒷전의 모양을 확대하여 

(a)
(b)

(a)

(b)

Fig. 2. (a) Shape of  the delta wing model, 

(b) enlarged view of  the wing-tip    

 and trailing edge region

Fig. 3. O-type mesh topology at the x=0 .22m 

section 

Fig. 2(b)에 표시하였다. 날개 끝단의 앞쪽 부분인 영

역(a)는 둥근 앞전을 대부분 포함하므로 격자의 수직

성과 토폴로지의 유리함을 위하여 O형 격자 구성방

식을 사용하는 것이 타당하다. 그러나 날개 끝단 형

상은 절단되어 있고 뒷전 또한 직각의 모양으로 형

성되어 있다. H형 격자 구성방식이 이러한 문제점들

을 쉽게 해결할 수 있으나 기존 multi-block 격자는 

모든 격자점의 좌표와 개수가 일치해야하기 때문에 

하나의 토폴로지만으로 격자 구성을 완성해야한다.

이러한 격자 생성에 있어서 큰 제약 조건들을 

patched-grid 알고리즘을 통해 크게 완화 가능하다. 

Fig. 2(a)의 날개 끝단이 시작되는 영역 전까지는 O

형 격자 구성방식을 채택해 격자의 수직성을 최대한 

확보하였고, 이는 Fig. 3에 나타내었다. 대부분의 영

역에서 격자의 수직성이 확보되는 것을 볼 수 있다. 

날개 끝단 영역부터는 H형 격자 구성방식을 사용하

였다. 그리고 이 2개의 영역 사이에는 patched 경계

조건을 설정하여 불연속 경계면을 허용하게 한다. 이

는 patched-grid 알고리즘이 서로 다른 2개의 토폴로

지를 연결시켜주는 역할을 수행할 수 있음을 명확히 

보여준다.

Figure 4(a)는 O형 격자 구성방식을 사용한 격자 

단면이다. 이러한 격자 구성방식을 이용하여 날개 끝

단 영역의 격자를 구성한다면 격자의 수직성을 충분

히 고려할 수 없다. Fig. 4(b)는 patched-grid 알고리

즘을 이용하여 H형 격자구성 방법을 사용한 격자단

면을 나타낸 그림이다. patched-grid 알고리즘을 사

용하여 유연하게 다른 격자 구성방식을 채택함으로

써 기존 정렬 격자의 제약 조건을 크게 완화하였다. 

또한, 일관된 토폴로지의 강제성에서 벗어나 여러 개

의 토폴로지를 하나의 격자 시스템 안에서 선택할 

수 있다는 것이 큰 의미가 있다.

Figure 5와 같은 삼각형 모양의 형상은 격자의 수

직성을 만족하기 매우 힘들 뿐더러 수렴성에 직접적

으로 영향을 주는 격자의 뒤틀림성을 확보하기 쉽지 

않다. 따라서 이로 인해 발생하는 영향들을 최대한 작

은 범위에서 처리하는 것이 중요하다. 기존의 multi- 

block 격자는 이러한 영향들이 자유류나 다른 면까

지 그대로 전파되어 그 범위가 상대적으로 넓었다. 

그러나 Fig. 5의 아래 그림과 같이 삼각형 영역에만 

patched 경계조건을 설정한다면 이러한 문제점들을 
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해결할 수 있다. 각 영역을 독립적으로 고려할 수 있

기 때문에 삼각형 형상으로 인한 영향들을 최소한으

로 감소시킬 수 있다. 또한, 격자의 초기 생성 단계

에서 이 삼각형을 고려함으로써 발생하는 많은 시행

착오와 시간을 효과적으로 줄일 수 있다. 

자유류까지 조밀한 격자가 그대로 유지되는 것은 

해석의 효율성 측면에서 매우 비효율적이고 수렴성

에도 좋지 않은 영향을 미친다. 따라서 Fig. 6과 같

이 형상 주변에는 조밀한 격자를 유지하고 유동의 

변화가 일정한 부근에 다다르면 불연속 경계면을 설

정하여 성긴 격자를 생성함으로써 해석의 효율성을 

높일 수 있다.

(a)

(b)

Fig. 4 . Comparison between (a) O-type mesh  

and (b) H-type mesh topology

Mismatched
interface

Fig. 5 . Patched interf ace at the triangle shaped 

part

Fine grid’s side
at the ࢞=1.2m

Coarse grid’s side
at the ࢞	=1.2m

 Fig. 6 . Patched interf ace at the wake region   

 (x=1.2m)

2.4  해석 결과

Figure 7은 ∞ 0.7, 받음각 0°의 밀도와 양력 계

수의 반복 횟수 당 수렴도 그래프이다. 밀도 l2norm 

값의 범위가 10-3~10-4인 구간을 수렴된 값으로 판단

하였다. 나머지 계산 조건의 수렴 범위 또한 해당 값

으로 설정하였다.

2.4 .1 표면 압력 분포 분석

실험값과 비교하기 위한 해석조건은 Table 2와 같

다. 표면 압력 계수를 nose로부터 360의 위치에

서 span 방향으로 측정하고 이를 실험값과 비교하였

다. 차례로 받음각 –3°, 3°, 6°, 9°의 해석 결과를  

나타내었고, 이는 Figs. 8, 9, 10과 같다. 

Fig. 7. Convergence history graph of  the density  

 and lif t coef f icient

∞  ∞ ∞[Pa]

0.7 2.43×107 252.4 123,910.78

0.95 2.76×107 231.4 96,438.63

1.2 2.85×107 215.6 71,143.03

Table 2. Free stream conditions f or the delta   

 wing model
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대부분의 마하수와 받음각 case에서 실험값과 잘 일

치하는 것을 볼 수 있다. 그러나 고 받음각의 영역에

서는 실험값과 다소 차이를 보인다. 이는 정상 상태에

서 적용한  SST 모델이 와류 core 영역에서 실제

보다 과도한 난류 점성을 예측하기 때문에 발생하는 

오차로 판단된다[6]. DDES(Delayed Detached-Eddy 

Simulation)와 같은 고 정확도의 난류 모델은 격자의 

크기를 굉장히 조밀하게 설정하여 난류 점성을 감소

시키는 효과를 얻기 때문에 앞전에서 시작되는 와류

의 구조나 크기를 상대적으로 정확히 예측한다[18,19]. 

그러나 RANS 모델은 와류 붕괴(Vortex Breakdown)
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 Fig. 8 . Pressure distribution with experimental 

results at M=0 .7 and AOA=-3, 3, 6 , 

9 deg.
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 Fig. 9 . Pressure distribution with experimental 

results at M=0 .9 5  and AOA=-3, 3, 6 , 

9 deg.
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Fig. 10 . Pressure distribution with experimental 

results at M=1.2 and AOA=-3, 3, 6 , 

9 deg.

나 와류의 정량적인 결과를 얻기 쉽지 않고, 비정상

적인 특성이 정확히 예측되지 않는 단점이 있다. 특

히, ∞ 1.2의 받음각 9°의 case에서 실험은 날개의 

꼭지(Apex)에서 박리된 1차 와류와 그 아래에 존재

하는 2차 와류를 전부 포착한 반면, RANS의 해석결

과는 이러한 와류들의 peak값을 정확히 예측하지 못

하고 압력계수가 대부분 일정한 경향성을 보인다. 

Figure 11은 각 코드길이 위치,  0.2, 0.4, 0.58, 

0.8에서 유동 흐름 방향으로의 와도와 표면 압력 분

포를 나타낸 그림이다.  0.4 부근에서 형성된 1

차 와류가 과도한 수치 점성으로 인해 뒷전으로 갈

수록 소산되어 사라지는 모습을 볼 수 있다. 추후, 

고 정확도의 난류모델을 사용한다면 이러한 오차들

은 상당부분 개선될 것이라 보여 진다.

x/c=0.58

x/c=0.8

x/c=0.4

x/c=0.2

Fig. 11. Pressure distribution and sectional 

vorticity in the direction
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2.4 .2 공력 계수 분석

마하수 0.7, 0.95, 1.2의 공력 계수 결과들을 실험값

과 비교하여 각각 Fig. 12(a), Fig. 12(b), Fig. 12(c)에 

나타내었다. 양력 계수와 항력 계수를 함께 표시하였

고 왼쪽의 축은 양력 계수, 오른쪽의 축은 항력 계수

의 크기이다. 공력 계수 역시 압력 계수의 결과와 마

찬가지로 실험 결과와 상당 부분 잘 일치하는 모습

을 보인다. 본 연구에서 주목한 부분은 마하수가 증

가함에 따라 피칭 모멘트의 특성이 달라진다는 것이

다. 형상 윗면에 충격파가 생기지 않는 마하수 0.7의 

결과는 받음각 3°까지 기수 들림 현상이 발생한다. 

유동이 윗면에서 가속되면서 뒷전 부근에서 충격파

가 발생하는 마하수 0.95의 결과부터 받음각이 증가

하면서 피칭모멘트가 감소되는 경향성을 보이지만 

받음각 -3°부터 3°까지의 기울기는 매우 작다. 초음

속 영역인 마하수 1.2의 해석 결과 역시 계속 피칭모

멘트가 감소되는 경향성을 보이고 그 기울기가 마하

수 0.95의 해석결과보다 크다. 이는 마하수가 증가하

면서 바뀌는 충격파의 구조로 설명될 수 있다.

AOA(deg)

Li
ft
co
ef
fic
ie
nt

D
ra
g
co
ef
fic
ie
nt

-5 0 5 10

-0.2

-0.1

0

0.1

0.2

0.3

0.4

0.5

0.02

0.04

0.06

0.08

0.1

M=0.7(CFD)_CL
exp_CL
M=0.7(CFD)_CD
exp_CD

M=0.7, Re/m=2.43x107, k-ω SST model

AOA(deg)

M
om
en
tc
oe
ffi
ci
en
t

-5 0 5 10
-0.04

-0.03

-0.02

-0.01

0

0.01

0.02

M=0.7(CFD)_CM
exp_CM

M=0.7, Re/m=2.43x107, k-ω SST model

(a)

AOA(deg)

Li
ft
co
ef
fic
ie
nt

D
ra
g
co
ef
fic
ie
nt

-5 0 5 10

-0.2

-0.1

0

0.1

0.2

0.3

0.4

0.5

0.02

0.04

0.06

0.08

0.1

M=0.95(CFD)_CL
exp_CL
M=0.95(CFD)_CD
exp_CD

M=0.95, Re/m=2.76x107, k-ω SST model

AOA(deg)

M
om
en
tc
oe
ffi
ci
en
t

-5 0 5 10
-0.04

-0.03

-0.02

-0.01

0

0.01

0.02

M=0.95(CFD)_CM
exp_CM

M=0.95, Re/m=2.76x107, k-ω SST model

(b)

AOA(deg)

Li
ft
co
ef
fic
ie
nt

D
ra
g
co
ef
fic
ie
nt

-5 0 5 10

-0.2

-0.1

0

0.1

0.2

0.3

0.4

0.5

0.02

0.04

0.06

0.08

0.1

M=1.2(CFD)_CL
exp_CL
M=1.2(CFD)_CD
exp_CD

M=1.2, Re/m=2.85x107, k-ω SST model

AOA(deg)

M
om
en
tc
oe
ffi
ci
en
t

-5 0 5 10
-0.04

-0.03

-0.02

-0.01

0

0.01

0.02

M=1.2(CFD)_CM
exp_CM

M=1.2, Re/m=2.85x107, k-ω SST model

(c)

 Fig. 12. Aerodynamic coef f icients vs Angle of  

Attack at (a) M=0 .7, (b) M=0 .9 5 , 

         (c) M=1.2 

Figure 13은 span 길이의 50% 부분에서 유동방향

으로의 압력분포이다. 마하수 0.7의 결과인 Fig. 13(a)

에서 볼 수 있듯이 형상에서 충격파가 발생하지 않

기 때문에 형상 표면의 압력이 자유류의 압력까지 

서서히 증가하는 모습을 나타낸다. 또한, 받음각 6°

부터 점차 1차 박리지점이 형상 안쪽으로 이동함에 

따라 피칭 모멘트가 감소되는 경향성을 볼 수 있다. 
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    Fig. 13. Pressure distribution at span 5 0 %, 

   (a) M=0 .7, (b) M=0 .9 5 , (c) M=1.2
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마하수 0.95의 해석 결과인 Fig. 13(b)에서는  0.5  

부근에서 충격파가 발생함을 알 수 있고 그에 따라 

압력 중심이 뒤로 이동하게 된다. 받음각이 증가할수

록 충격파의 세기가 커지고 뒷전으로 밀려나면서 피

칭 모멘트의 큰 감소를 불러온다. 이는 턱 언더(Tuck 

Under) 현상으로, 후퇴익이나 삼각익 항공기가 초음

속, 천음속 영역에서 운용될 때 발생할 수 있는 현상

이다[20]. 마하수 1이 넘어가면서 형상 앞쪽에 궁형 

충격파(Bow Shock)가 형성된다. 이로 인해 초음속 

유동이 한번 감속되고 유입되므로  0.5  이후에도 

양력이 발생되는 영역이 확장된다. 이 영역에서 증가

된 힘의 크기만큼 형상의 뒷전을 들어 올리므로 피

칭 모멘트의 감소되는 기울기가 급격히 커진다.

Figure 14는 각 마하수에 따라 받음각이 증가되면

서 압력 중심의 위치를 나타낸 그림이다. 무게 중심

은  0.342에 위치하며 양의 받음각에서 이 점을 

기준으로 압력 중심이 앞에 위치한다면 기수 들림 

현상이 발생한다. 음의 받음각에서는 반대의 현상이 

나타난다. 마하수 0.7의 받음각 6°의 결과에서는 압

력 중심이 무게 중심보다 앞쪽에 있는 것을 알 수 

있으며 피칭 모멘트가 감소되고 있으나 여전히 기수 

들림 현상이 발생하고 있다.

마하수 0.7과 0.95의 결과를 비교했을 때, 마하수 

0.95의 해석 결과에서 윗면에서의 충격파로 인해 압

력 중심이 뒷전으로 이동해가는 것을 볼 수 있다. 이

러한 이유로 피칭 모멘트의 크기가 감소되는 경향성

을 나타내고 받음각이 증가할수록 이러한 차이가 더

욱 심화되어 피칭 모멘트 크기의 큰 차이를 가져온

다. 마하수 1.05와 1.2의 결과에서는 형상 앞에 형성

되는 궁형 충격파로 인해 전 받음각 영역에서 압력 
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Fig. 14 . Comparison of  the center of  pressure   

with M ach number

중심의 위치가 크게 뒤쪽으로 이동한 것을 볼 수 있

다. 이로 인해 양의 받음각 영역에서 다른 마하수의 

결과보다 피칭 모멘트 값이 현저히 낮은 것을 볼 수 

있으며 받음각 3°부터 음의 피칭 모멘트 값을 나타

낸다. 또한, 받음각이 바뀌어도 압력 중심의 위치는 

크게 변하지 않는다. 따라서 받음각이 증가하면서 수

직력(Normal Force)의 크기가 증가하게 되고, 이는 

피칭 모멘트의 감소에 직접적으로 영향을 미치기 때

문에 피칭 모멘트의 기울기가 직선에 가깝게 형성된

다. 음의 받음각인 -3°에서는 압력 중심이 무게 중심

보다 상당히 뒤쪽에 위치하지만 양의 받음각과는 달

리 아래로 누르는 힘이 압력 중심에 작용하기 때문

에 급격한 기수 들림 현상이 발생한다.

Ⅲ. 결  론

정렬 격자계에서 불연속 경계면을 허용하여 많은 

이로움을 제공하는 patched-grid 알고리즘을 삼각익 

형상에 적용하였다. 서로 다른 격자 구성방식을 연결

해주는 매개체 역할을 할 수 있음을 보였다. 또한, 

삼각형 형상과 같이 정렬 격자 생성이 어려운 형상

에 대해 독립적인 격자 구성을 가능하게 한다. 후류

에는 상대적으로 성긴 격자를 설정함으로써 해석의 

효율성을 높였다.

표면 압력 분포와 공력 계수들을 실험값과 비교 

분석하였고 잘 일치함을 보였다. 마하수에 따라 피칭 

모멘트의 경향성이 크게 바뀌는 것을 마하수가 증가

하면서 달라지는 충격파의 구조로 설명하였다. 윗면

에 충격파가 발생하기 시작하면서 tuck under 현상

이 발생하고 압력 중심이 뒷전으로 이동해가면서 피

칭 모멘트의 크기가 감소된다. 마하수가 1을 돌파하

면서 형상 앞쪽에 궁형 충격파가 형성되고 급격한 

압력 중심의 후퇴가 발생한다. 또한, 양력이 발생되

는 영역이 유지되고 뒷전으로 충격파의 위치가 이동

되면서 마하수 0.95의 피칭모멘트가 감소되는 기울기

보다 크게 피칭 모멘트의 크기가 감소된다.
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