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Abstract

A Study on the Aerodynamic Characteristics of Discretized

Morphing Airfoils Regenerated by Splines and NURB Curves

The study focuses on the generation of airfoil panels, the reconfiguration of the morphing

airfoils and its method. The first assumption is the air and its flow are assumed

incompressible, irrotational, inviscid and subsonic for simplicity. The second assumption made

is the morphing airfoils form the airfoil shapes generated by conventionally existing low

thickness/chord(T/C) ratio and high T/C ratio airfoils. The next assumption made is, thereon,

since airfoils in continuous morphing stages are generated from both proper airfoils, they

should, therefore, show proper pressure distributions; that is the regenerated morphing airfoils

are apt for flying objects as UCAVs and general airplanes. For analysis, the continuous

morphing stages are discretized.

To regenerate the airfoil, numerical curve fitting methods such as natural cubic spline,

piecewise polynomial fitting, and NURB curves were tested successively in a routine for

better pressure distribution, and for higher efficiency. In the course of panel regeneration,

airfoils by NURB showed positive tendency that it generated dense panels at both leading and

trailing edges while maintaining proper Cp distribution, leaving wide panels at the middle

without further vigorous manipulation. The pressure distribution graphs using the linear

strength vortex panel(LSVP) method were obtained as the results. In order to verify the

results, XFOIL was used for validification. The study finds the concept of morphing airfoils

and its approaching method described in this study feasible. The study also suggests another

method for finding 'aerodynamic center' by deriving the positional (total) moment coefficient

( ) on the chord.

Key Word: Morphing, Airfoil, Spline, NURB, Regeneration, Aerodynamic Center,

Linear Strength Vortex Panel Method
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서론1. (Introduction)

연구배경1.1.

현존하는 비행체의 날개는 플랩으로 작동되는 고정형 비행체가 주종을 이루고 있으며 에

어포일의 단면은 해당 비행체가 주로 머물고 있는 속도대에 최적화되어 있다 이는 다음.

에 제시되는 에서 확인할 수 있다 그러므로 현 비행체의 에어포일은 고속 비행체의fig.1 .

경우 저속에서의 효율성이 고속에서 운용되는 경우보다 상대적으로 낮을 것으로 보이며,

그 반대의 경우도 마찬가지이다 그러나 항공기 이착륙에는 저속에서 고속까지 혹은 고속.

에서 저속까지의 속도 변화를 필수적으로 수반하게 되어있으며 이상적인 미래의 중형,

와 고속 비행체는 극단적인 비행 형태를 요구할 것이다 민간 수송기인 경우에는UCAV .

고양력 장치인 다단계 플랩으로 이를 구현하고 있으며 이를 위해 수반되어야 하는 부수,

적인 기계 장치와 동력에 의해서 효율성이 상대적으로 낮을 것으로 보인다 만일 에어포.

일을 복잡한 기계적인 장치를 수반하지 않고 공압이나 엑츄에이터로 조절하여 양력을 높

이는 압력계수를 불러올 수 있다면 속도 및 받음각에 대한 비행 효율은 일반 고정 날개

보다 더 개선될 수 있을 것이며 이러한 구조에 있어서 완전히 새로운 디자인이 아닌 약,

간의 날개 구조 변화만 필요하다면 효율성 향상도 기대해 볼 만 하다 또한 에어포일 단.

면을 조정함으로써 높은 받음각에서도 매끈한 흐름이 가능해질 수 있다(Ref.[4], p.332).

이를 증명하듯이 에서는 최근에 모핑 기법을 미래 기술 중 하나로 꼽았다NASA .

이 가져올 수 있는 효과는 최소의 변형으로 해당 속도에서 넓이를Morphing wing planform

조절함으로서 항력과 양력을 최적화할 수 있고 이착륙시에는 단면적 변화로 최대 양력에,

해당하는 받음각을 연장시킬 수 있으며 부수적으로 양날개 단면의 압력차를 이용하여 롤,

링 효과를 얻을 수 있다 새로운 디자인이 아닌 공압과 엑츄에이터로 구현할 수 있다면.

기존 날개에 비해 더 향상된 효율을 보일 것으로 예측된다.

최근 연구동향1.2.

최근 연구동향은 방법론 비행 타당성 효율성 및 최적화를 위주로 동시에 진행되고 있다, , .

은 에어포일 모핑에 필요한 최적의 액츄에이터 에너지에 대해 조사하였다Prock[1] . Gano

와 는 를 이용하여 더 높은 연료 효율을 얻는 방법에 대Renaud[2] variform wing concept

해 기술하였으며 은 날개에 대해 공압을 이용해 확장과 변형이 용이하게 하는, Cadogan[3]

연구를 수행하였다.



동기1.3.

밑에 그림에서 본 바와 같이 각 비행체들은 최적의 속도대가 있으며 에어포일도 이에 상

응한 형태를 가지고 있다 가장 기본적인 질문은 비와 형태가 고정되더라도 저속 에. , AR

어포일에서 고속 에어포일로 혹은 그 반대로 단면을 변형시킬 수 있는지 여부이다.

목표1.4.

에어포일 모핑의 타당성 조사와 접근 방법을 제시하는 것이 주요 목표이다 먼저 가정으.

로는 기체 흐름은 비회전 비압축 비점성의 가장 이상적인 환경이며 아음속 영역내로 제, ,

한한다 다음 가정은 두 에어포일에 의해 생성된 단계의 에어포일은 비행에 적. Morphing

합한 압력 분포 즉 매끈한 흐름을 보인다고 가정하며 연속적인 단계는 분석을, , Morphing

위해 이산화 시킨다 프로그램이 과정의 일부분으로 수행하도록 한다 생성된 에어포일에. .

대한 압력 분석이 필요하며 이는 기존에 있는 수치해석 방법(Linear Strength Vortex Panel

을 이용하며 로 검증하기로 한다 마지막으로 압력중심과 공력중심에 대해Method) XFOIL .

간단히 조사한다.

Fig.1 Graph showing thickness/chord ratio versus speed(Ref.[4])



구체적으로 기준 에어포일로 고속 전투기 에 사용되는 에 대한 압력분, (F-16) NACA64a204

포를 조사한다 에어포일 하반부분이 기하학적으로 비슷한 고 비의. thickness/ chord(T/C)

에어포일을 선정한다 고 비 에어포일 상반부분에 대해 곡선을 생성한 후 기준 에어. T/C ,

포일과 선정된 에어포일의 상단 차이를 임의 개수의 선으로 균등하게 분할하여 연속적인

단계를 이산화 단계로 변형 단계를 추출한다 물론 에어포일 구조상Morphing Morphing .

상반 에어포일의 앞전이 회전이동을 하여 이에 대한 압력 분포를 조사하여야 하나 매끄

러운 유동을 형성하여야 하기 때문에 결국 이론적으로 흐름이 매끈하지 않은 에어포일은,

공압으로 보상되어 위에 기술된 단계의 매끈할 것으로 가정한 에어포Morphing Morphing

일을 형성해야한다 해당하는 새로운 단계의 에어포일을 구한 후 받음각에 대한. Morphing

각 이산 에어포일의 압력 분포 및 공력계수 압력중심과 공력중심에 대해 고찰한다 단, . ,

항력 공탄성 및 기타 계수는 계산의 단순성을 위해 제외한다, .

기본 이론2. (Basic Theory)

비회전 비압축성 유동에 대한 지배방정식2.1. ,

비압축성 유동에 대한 속도의 조건은 연속방정식에서 와 같다 비회전 비압축.

유동에 대한 지배방정식은 라플라스 방정식이며 우선 이를 위해 속도 포텐셜을 다음과

같이 정의한다. 이를 비압축성 조건에 대입하면. ,

[2.1]

[2.2]

직교좌표계에서는 다음과 같다.

[2.3]

또한 유동함수 는 다음과 같이 나타낼 수 있다.

, [2.4]

연속방정식에서 비압축성 조건의 경우, 는 유동함수 항을 더하면,



[2.5]

또한 비회전 조건에서부터,

[2.6]

기본 적용 공식2.2.

의 에 의해서 위의Green identity 에 대한 일반적인 해는 식 과 같다[2.7] .

[2.7]

여기에서 은 포텐셜n jump 의 방향이다. 는 자유흐름 포텐셜이며 식 과 같이[2.8]

표기된다.

[2.8]

경계조건이 없어 많은 해가 나올 수 있다 다시 적당한 용출과 중첩강도의 조합을 구하려.

면 후류를 도입하여 해를 식 와 같이 표현할 수 있다[2.9] .

[2.9]

경계 조건2.3. Neumann

경계치 문제에서 계의 경계에 대한 부가적인 조건이 도함수 형태로 주어졌을 때의 조건

이며 벽 경계, 에서 다음을 만족시켜야 한다. 을 구체화 시키면,

[2.10]

즉 경계의 수직한 방향으로는 속도성분이 이다0 .



무한 경계조건2.4.

경계 외부 먼 지점에서 흐름은 층류를 유지함으로, ,

여기에서, r = (x,y,z) [2.11]

해에 노이만 경계조건을 적용하려면 을 적용하여 식 와 같이 변형시킨다[2.12] .

[2.12]

노이만 조건에 적용하면 식 과 같다[2.13] .

[2.13]

이 식은 많은 수치해의 기초가 되며 경계면의 각 점에서 성립하여야 한다.

또한 경계면 내부에서 특이점은 변하지 않는다.

[2.14]

여기에서 상수는 으로 대치될 수 있다 위의 두 경계조건 즉 노이만 경계조건과 무한0 . ,

경계조건으로서 문제를 성립하며 비압축성 비점성 지배 방정식은Neumann Exterior , ,

의 정리와 부수적인 조건을 적용함으로서 해를 구할 수 있다Green Kutta .



2.5. Linear Strength Vortex Panel Method(LSVP Method)

는 를 적용하기 위해 필요한 기하학적 표시를 보여주고 있다 다음은Fig.2 LSVP . Linear

를 적용하기 위한 단계이다Strength Vortex Panel Method .(Ref.[6])

특이요소 선택2.5.1.

여러 단계를 통한 속도성분은 다음과 같다.

[2.15]

[2.16]

Fig. 2 Layout for LSVP method (Ref.[6])



하첨자 과 는 패널 모서리 와 을 나타낸다 위 식을1 2 j j+1 . , 에 대한 식으로 변형

시키면 다음과 같다.

[2.17]

[2.18]

개념적으로,

[2.19]

[2.20]

형상이산화2.5.2.

두께비가 두꺼운 에어포일의 경우 와 에서 패널 밀도를 조밀하게 형성한다 좌표의LE TE . x

간격은 코사인 간격 공식을 적용한다.

[2.21]

축이 일정 강도를 가지고 있는 개의 패널로 구성되면 의 모서리 포인트가 계산x N , N+1

되며 이를 통해 제어점과 제어점의 값 및 제어점들의 법선 벡터가 계산된다.

영향 계수2.5.3.

이 단계에서는 법선 유동 경계조건이 적용된다 켐버선에서 법선 속도성분은 자기유도0 .

속도와 자유흐름 속도로 구성된다 그러므로 표면에서 식 는(Self-Induced) . [2.22] ,

[2.22]

식 으로 분해된다[2.23] .

[2.23]



구체적으로 단위 강도 와 를 가지고 있는 번째 요소에 의한 자기유도j (Self-Induced)

속도는 처음 제어점에서 식 를 사용하여 구한다[2.19] .

[2.24]

각 제어점에 속도는 번째 패널의 두 모서리에 의해 영향을 받는다 그러므로 번째j . j+1

패널과 다음 패널의 영향을 더하면 첫 번째 제어점에서 국부 자기유도 속도(Self-Induced)

를 구할 수 있다.

[2.25]

이 방정식은 줄여서,

[2.26]

첫 번째와 마지막 항은,

[2.27]

모든 다른 항들은 식 과 같이 표현된다[2.28] .

[2.28]

일시 영향 계수가 구해진다.

[2.29]

각각의 제어점에는 의 계수와 미지수N+1 가 있다.



경계조건 성립2.5.4.

법선 자유흐름 속도 성분 는 이산 와도 경우에 구해질 수 있다.

[2.30]

방정식의 해2.5.5.

각각의 제어점 에 대한 경계조건은 미지수(i=1 -> N) 을 가지고 있는 개의(j=1 -> N+1) N

선형대수 방정식으로 나타난다 추가적인 방정식은 에 대해 조건을 적용함으로서. TE Kutta

구해질 수 있다.

[2.31]

그러면 식 와 같은 형태를 얻는다[2.32] .

[2.32]

압력과 하중 계산2.5.6.

와도 의 강도가 알려진 후 각각의 제어점에서 교란속도는 와도 분포의 결과를 이용하여

계산될 수 있다.

, [2.33]

패널의 양력은 압력 분포 내지 이론을 적용하여 계산될 수 있다Kutta-Joukowsky .

[2.34]

는 패널 길이이다 총 양력과 모멘트는 요소를 더함으로써 구할 수 있다. .



힘분포 및 공력계수2.6.

다음 그림은 비행기 날개에 분포되는 수직 및 수평 응력 분포에 따른 힘의 관계를 보여

준다(Ref.[4]).

상단면에는, [2.35]

[2.36]

하단면에는, [2.37]

[2.38]

각 방향별로 단위 스팬당 힘으로 분해하면 다음과 같다.

[2.39]

[2.40]

이 힘으로 인한 에 대한 미소 모멘트는 다음과 같다LE .

[2.41]

[2.42]

[2.43]

[2.44]

Fig. 3 Force distribution (Ref.[4])



실질적으로는 측정이 불가능한 부분이 있으므로 차원해석에 의한 힘과 모멘트가 정의되

며 경우 다음과 같다2-D .

, , , , [2.45]

위 계수를 언급된 식에 적용하면 식 식 식 과 같다[2.46], [2.47], [2.48] .

[2.46]

[2.47]

[2.48]

압력중심2.7.

에서 모멘트에 관해 정리하면Fig. 4 이며 는 압력의 중심으로 정

의된다 만일 모멘트가 압력중심에 대해 정의된다면 분산 압력의 합은 이 된다 그림에. 0 .

서 평형축 정리를 사용한다면 식 와 같이 표현된다[2.49] .

[2.49]

Fig. 4 Moment and Center of Pressure (Ref.[4])



공력중심2.8.

공력중심의 정의는 공기역학적으로 발생된 모멘트가 받음각에 대해 무관하게 되는 점을

의미한다 공력중심은 코드의 지점에 근접하는 경향을 보인다 공력중심을 에서. 1/4 . Fig. 5

와 같이 로 표시하고 이 점에 대해 모멘트를 구하면,

[2.50]

양변을 로 나누어 계수형태로 변환하면,

[2.51]

[2.52]

에 의해 결론적으로 공력 중심에 대해 식 과 같이 유도된다Ref.[4] [2.53] .

[2.53]

Fig. 5 A quarter point Cm and Xac(Ref.[4])



에 대한 모멘트2.9. LE

여러 변환을 통해 모멘트 계산을 위해 주어지는 식은 식 와 같다 여기에서[2.54] . 와

은 의 에서 구해진다Ref. [4] p.307 .

[2.54]

를 대입하면,

[2.55]

지점에서 모멘트는1/4 ,

[2.56]

정리하면, [2.57]

식 이 알려주는 의미는 지점이 압력중심이 아니라는 것 또한[2.57] 1/4 , 는 캠버

선의 기하학적 모양에 관계있다는 것 그리고, 는 받음각에 무관하다는 거이다 이전.

에 정의된 압력중심을 적용하면,

[2.58]

[2.59]

식 는 캠버 에어포일 경우 양력계수에 따라 압력중심이 변하는 것을 보여준다 그러[2.59] .

므로 받음각이 변하면 압력중심 도 변한다(Center of Pressure) .

Fig. 6 Moment about leading edge (Ref.[4])



스플라인2.10.

에 의하면 스플라인은 다음과 같다 다항식의 차수가 큰 경우에는 주어진 구간을Ref. [8] .

여러 개의 소구간으로 나누고 소구간 별로 보다 낮은 차수의 다항식을 사용하여 데디터,

점들을 지나는 매끈한 곡선을 얻는 방법을 보간법이라고 한다 이중 차 다항식을Spline . 3

사용한 을 차 보간법 이라고 한다 구간spline 3 spline (cubic spline interpolation) . [ 에서]

함수 가 주어질 때 이 구간을 여러 개의 소구간에서 차 다항식으로 를 근사화 한f(x) 3 f(x)

다 소구간. [ 에서 구하고자 하는 차 다항식을 식 과 같이 가정한다] 3 [2.60] .

[2.60]

소구간에서 개의 미지상수를 구해햐 하므로 개의 소구간에 대하여 의 조건이 필요하4 n 4n

다 알 수 있는 조건은 첫 번째로 다항식은 수구간 양 끝점을 지난다. , .

[2.61]

[2.62]

두 번째로 각 소구간의 다항식들은 그들이 만나는 양 끝점에서 계 도함수와 계 도함수1 2

는 같아야 한다.

[2.63]

[2.64]

첫 번째 조건을 적용하면,

[2.65]

[2.66]

점 와 에서 계 도함수를 각각2 와 로 놓으면 기본 다항식에서

다음의 식 과 같다[2.67] .

, [2.67]

위 식 식 에서[2.65], [2.66] ,



, , [2.68]

모든 계수를 대입하면 소구간[ 에서 차 다항식은 와 같다] 3 [2.69] .

[2.69]

식 에서[2.69] 와 의 값을 알면 소구간, [ 에서 함수] 를 결정할 수 있다.

그러므로 개의 계 도함수(n+1) 2 ,

[2.70]

[2.71]

[2.72]

여기에서, [2.73]

에서 좌우측 계 도함수는 같아야 하므로 위의 계 도함수를 같게 하고 정리하면1 1

최종식 을 얻을 수 있다[2.74] .

[2.74]

양 끝점에서 처리는 계 도함수를 으로 놓아 함수를 직선으로 가정한다 이는 일반 사인2 0 .

코사인 곡선에서 절편에서 계 도함수가 으로 놓인 것과 비슷한 의미를 갖는다고 가x 2 0

정한다.



곡선2.11. NURB

는 이며 은 자체가 이다 은NURB 'Non-Uniform Rational B-spline' B-spline non-uniform . Rational

아핀 공간 로 사상시켰으므로 사용한다 곡선은 여러 다항식 세그먼(Affine Space) . B-spline

트로 이루어진 곡선으로 차수를 제한하지 않으나 각 세그먼트간 차수는 같아야 한다.

곡선은 각 다항식 세그먼트의 차의 차수와 세그먼트의 수 에 의해 정의된다B-spline n L .

또한 곡선의 도 필요하다 이러한 은domain . partition knot 의 비감소 시퀀스이다 매개변.

수 가 도메인을 따라가면서 곡선상 상응점 은 제어점의 집합인u B-spline d(u) 로 정의된

다항식 곡선을 따라간다 이 곡선의 매끈함은 시퀀스 구성의 정확성에 의해 결정된. knots

다.

기본형은 식 와 같으며 구간NURB [2.75] , 에 대해 라고 하면,

[2.75]

은 부분적 다항식이며 다음 식 의 을 만족시킨다[2.76] recursion .

[2.76]

조건은Recursion ,

[2.77]

공간에서 형태는 에 대응된다affine , explicit function rational B-spline .

[2.78]

간단하게,

여기에서
[2.79]



결과 및 고찰3. (Result)

흐름도3.1.

Fig. 7 Schematic chart showing work flow, in brevity

Spline Curve Fitting
of Base Airfoil and

Morphed Airfoil

ex) SPLINEFIT.f

ex) NURB.f

Discretization of Morphed
and Base Upper Airfoils

DISCRETEFOIL.f

Decide Low
Thickness/Chord Ratio

Base Airfoil
ex) NACA64a204

Fourier Approximationof Lower
Airfoil Part

ex) LOWFOURIER.f

Choose Morphed Foil
ex) COEFFSORT.f

ex) Miley M06-13-128

Cp not
smooth,
small

regular
ripples

Airfoil Panel
Regeneration

Using Different
Curve Fitting

Cp not
smooth,

unaccept-
able

ripples

Morphing Airfoil Created

if pressure
distribution is

smooth

Aerodynmic Analysis
ex) LVSP.f
ex) XFOIL



접근방법3.2.

푸리에 적합에 의한 에어포일 선택3.2.1.

초기 작업 의 일환으로 기준인 고 비 에어포일의 하반면과 같은(Preliminary Approach) , T/C

저 비 에어포일의 하반면을 구하려면 최소 기하학적 일치성 내지 적어도 제한된 오T/C ,

차 이내로 들어오는 에어포일 곡선을 구하여야 한다 임의 곡선은 사인과 코사인의 합으.

로 표현될 수 있다는 가정하에 근사법으로 주어진 에어포일 하반면의 곡선에 근Fourier

사시켜 이를 기준으로 추세를 확인한다.

주기를 가지고 있는 임의 곡선은 식 처럼 표현될 수 있다[3.1] .

[3.1]

는 진폭이며c 는 그래프의 시작점이다 여기에서 에어포일의. 를 로 가정한다(rad/s) .

이유는 에어포일 하반면을 그래프를 한 주기의 반으로 볼 수 있기 때문이다 표현하면. ,

[3.2]

, [3.3]

[3.4]

정현파에 대한 근사적인 표현인 최소자승법은 식 와 같다 주어진 다점[3.5] . ,

,..., 에 대해,

[3.5]

위 를 각각의 요소에 대해 미분하고 정리하면 식 같은 행렬식으로 전개된다S [3.6] .

[3.6]



에어포일 하반면에 대한 근사적인 적합곡선은 위 행렬식을 통해 계수를 구하는 것으로

귀결된다 이에 대한 프로그램은 부록에 로 첨부하였다 문제는 그 계수에 대. lowfourier.f .

한 개의 에어포일 파일을 일일이 비교할 수 없을 뿐만 아니라 상호간에 비교되어야1548

하는 계수가 개이므로 이를 줄일 필요가 있다 그러므로 계수를 위에 언급된바와 같이3 . c

구해 의 크기 를 기준으로 파일 자료를 정렬시키며 푸리에 근사 계수 정렬 결c (magnitude)

과는 정렬 프로그램과 함께 마찬가지로 첨부하였다 계산 프로그램 오차와 파일 형태에서.

결과에 대한 오차가 발생할 수 있으나 이는 자료와 프로그램에서 체계적으로 발생하였으

므로 결과 값들은 전반적으로 같은 오프셋을 가질 것이며 이로써 일정한 를 유bias error

지하므로 계수 결과 값은 유효하다 의 경우 하반면이 다음과 같은 근사치를. NACA64a204

보여주므로 유효성을 확인할 수 있다.

에어포일 선정에 있어서 두가지 조건을 만족시켜야한다 하나는 계수간 근사성이고 두 번.

째로 고 이어야 한다 우선thickness/chord ratio . 계수를 기준으로 정렬된 자료의 근방에서

찾는다 다음 기준 에어포일의. 과 비교될 에어포일의 의 값을 비교해서 같거나 거의

비슷해야한다 그 다음 기준 에어포일의. , 의 부호가 같음을 확인하고 다음 의 크

기를 비교한다 마지막으로. 의 크기와 부호를 비교하여 가장 근접하는 에어포일을 선

정해야 한다 추가적으로 변형후 에어포일이 기준 에어포일보다 두께값이 에 따라서. chord

전반적으로 더 높은 것을 선택한다.

Fig. 8 NACA64a204 and its Fourier approximation, not in 1:1 ratio



그 결과 과 같이 여러 에어포일이 나왔다 이중 가장 적합한 에어포일로서Fig. 9 . MILEY

을 택하였으며 실제 비율로는 같다 에서 저속 에어포일로 확인M06-13-128 Fig.10 . Ref.[5]

되었다.

Fig. 9 Lower airfoils close to NACA64a204, not in 1:1 ratio

Fig.10 Chosen airfoil(Miley) with NACA64a204 in 1:1 ratio



에어포일의 스플라인과 표현 및 압력 분포3.2.2 NURB

더 정확한 곡선을 표현하기 위해 스플라인 곡선 을 적용하였으며 단계(splinefit.f) Morphing

는 의 축의 등간격으로 처럼 나왔다 그러나 스플라인을 적용한 결과 패널의0.01 x Fig.11 .

기울기가 급격한 구간인 구간에서 압력 물결 현상을 보이고 있으며 이를 보상하기 위LE

해 와 에서 각 구간에 대해 수작업 다항식 적합을 각각 적용하였다 공력 선도 전반LE TE .

적으로 압력 분포로는 부적합한 을 보이고 있다 현상을 보상하기 위해pressure ripple .

곡선 을 적용하여 과 같은 패널 분포를NURB(Non-Uniform Rational B-splines) (NURB.f) Fig.13

얻었다 를 통한 효과로 와 부근에서 생성되는 패널들이 조밀하게 형성하였. NURB LE TE

으며 비교적 기울기 변화가 적은 중간 부분에서는 넓은 패널을 생성하였다 이러한 패널.

링이 가능했던 이유는 패널당 많은 삽입 약 개 과 로 표현된 하반면과 상knot ( 1000 ) NURB

반면의 값 일치여부 비교를 통한 값 생성의 결과로 생성했기 때문이다x y .

는 에어포일 자료의 압력곡선을 보여주고 있다 처음 방법인 일반 스플라인Fig.12 NURB .

적합의 경우 와 에서 아주 급격한 압력 물결을 형성하였다 보정하기 위해 스플라인LE TE .

및 구간별 다항식 수작업 경우에는 와 에서 급격한 압력 변동은 사라졌으나 미소LE TE ,

압력 물결이 전반적으로 분포하고 있다 이를 위해 와 에 대해서 장시간의 다항식. LE TE

적합을 위한 수작업이 필요했다 를 적용한 경우 추가적인 보정 없이도 하. NURB LE, TE

반면과 및 에 대해서 와 같이 매끈한 압력분포를 얻을 수 있었으나 에어포일LE TE Fig.14

중앙 부분의 제어점을 기점으로 규칙적인 압력 물결을 형성하였다 패널을 하나씩 양력을.

높이는 방향으로 조절하면 임의 받음각에 대한 매끈한 압력분포와 양력 상승을 얻을 수

있을 것이다.

는 을 사용하여 이하 에어포일에Fig.15 XFOIL Miley(upper)-NACA64a204(lower) ( Miley-mix)

서 받음각의 변화에 대한 분포도를 보여주고 있다 특히 을 통해 각각의Cp . XFOIL

단계에 대해 임의 받음각에 대해 살펴본 결과 부록에 첨부된 것처럼 에Morphing Stage 2

서 압력 가 매우 크게 나왔다discrepancy .



Fig.11 Airfoils created by spline, and piecewise polynomial at LE & TE

Fig.12 Cp distribution of Fig. 11 for all morphing stages



Fig.13 NURB created airfoils for morphing stages

Fig.14 Cp distribution of Fig.13



패널 재구성3.2.3.

에서 보면 두 방법으로 얻은 공력 선도에서 큰 차이는 없었다 차이에 대한 논의는Fig.15 .

제외한다 다만 축 범위 에서 압력 물결이 공통적으로 확인이 되었다 문제. x/c 0.15~0.45 .

가 되는 부분을 직접 수정하여 보정된 그림은 과 같다 압력 추세의 확대를Fig.16 . ripple

위해 도에서 도까지 변화를 주었다 에어포일 중간 부분에서 압력 진동 현상이0 20 . Fig.16

현저히 감소되었음을 알 수 있다 부분적인 재구성에 의해 양력을 높일 수 도 있다. .

Fig.16 Reconfiguration of Miley-mix airfoil at the mid section

Fig.15 Cp distribution. LSVP and XFOIL on Miley-mix



압력중심 및 공력중심3.2.4. ( and 에 대한 고찰)

정의에 의하면 공력중심은 공기역학적으로 발생된 모멘트가 받음각에 대해 무관하게 되‘

는 점이다 다시 정리하면 임의 받음각에 대해 모멘트 계수가 같은 지점이 공력중심이.’

다 모멘트 계수는 에 의해 식 과 같다. Ref.[10] [3.7] .

[3.7]

이 식에 대한 하나의 에어포일의 결과는 에 나왔다 에Fig. 17 . Ref.[10] 의한 모멘트 계수

계산식 에는 한계를 가지고 있다 압력 계수는 압력과 동일하며 압력은 따라서 패널[3.7] .

에 수직한 방향으로 작용함으로 방향과 방향으로 성분이 분해되어 압력 계수의 수평방x y

향 성분도 모멘트 계수 계산에 포함되어야 하나 식에서는 수직방향만 다루고 있다 위 식.

에 의한 계산으로는 정확한 압력중심과 공력중심을 얻을 수 없었다.

Fig.17 Positional total moment coefficient using Eq. [3.7]



반면 의 식 의 경우 정확성은 비교적 높으나 적용하는데 복잡성을 수반한다Ref.[4] [2.48] .

또한 본문에서 다루고자하는 에어포일의 경우에는 에 대한 적합Morphing mean chord line

방정식을 쉽게 구할 수 없고 계산도 용이하지 않기 때문에 다른 방법을 고찰하기로 한,

다 이곳에서는 식 유도로만 제한하겠다. .

은 임의 기준점에 대한 의 성분별 분해를 보여주며 그 관계는 식 및 식Fig.18 Cp [3.8]

과 같다 와 는 부호를 가지므로 통합하면[3.9] . upper lower ,

[3.8]

[3.9]

임의 지점( 에서 위치별 총 모멘트 계수) , ( ) ( 는 평형방정식을 식 과 같이 세) [3.10]

워 얻을 수 있다.

Fig.18 Cp decomposition and moment coefficient relation



[3.10]

식 은 검증단계를 거치지 않았으나 식 보다는 더 구체적이고 식 보다는[3.10] [3.7] [2.48]

비교적 덜 복잡하다 따라서 비교적 정확한 모멘트 계수를 낼 수 있으며 공력중심이 위. ,

치별 모멘트 계수 선도에서 각 받음각에 대한 위치별 모멘트 선의 교차점임을 고려하면

공력중심 또한 상대적으로 높은 정확성을 보일 수 있다 힘의 정의에 있어서 작용점 정의.

는 필수적이므로 이에 대한 검증이 필요하다, .

이곳에서는 정성적으로만 고려한다면 우선 에서 캠버를 수반하는 비대칭 에어포일, Fig.17

에서 값은 보다 크므로 그래프는 전반적으로 앞전에서 더 큰 모멘트 계수 값, (-)

을 불러올 것이다 그러므로 위치별 총 모멘트 선도는 더 높은 기울기를 갖을 것이다. ( ) .

이는 교차점을 그림보다 더 뒤로 후퇴시키는 효과가 있을 것이다 의 경우는 더. Miley-mix

큰 캠버를 가지고 있으므로 위 성향은 더욱 심화되어 공력중심이 에어포일의 중앙쪽으로

이동하는 경향을 보일 것이다.



결론4. (Conclusion)

플로우 차트를 따라서 스플라인 및 곡선을 적용하여 새로운 이산 에어NURB Morphing

포일을 생성하였다 표현이 더 효율적이고 정확함을 확인할 수 있었다 적. NURB . NURB

합의 결과로 주기적으로 작은 압력 물결이 존재하였으며 이는 패널 재구성에 의해 해결

할 수 있었다 위 압력 분포를 얻기 위해 해석방법으로 법을. Linear Strength Vortex Panel

적용하였으며 이에 대한 결과를 로 검증하였다 그 결과 별다른 차이가 없었다 초XFOIL . .

기 가정에서 두 비행 가능한 에어포일의 중간 단계 단계 에어포일은 비행에‘ (Morphing )

합당한 공력선도를 보일 것이다 라는 가정은 의 중간단계를 제외하고 거의 일치.‘ Morphing

하였다 이 단계에 생성된 거대한 압력 에 대해 더 구체적인 고려가 필요하다. discrepancy .

공력중심을 구하기 위해 식 을 적용하여 교차점을 살펴보았으나 이론적인 공력중심[3.7]

을 얻을 수 없었다 이는 방향의 압력계수가 반영되지 않은 것에서 기인했다고 판단하. x

여 비교적 복잡한 의 모멘트 계수식 과 에 의한 간단한 모멘트, Anderson [2.48] McCormick

계수 계산식 을 비교하였고 결과로 더 직관적인 방법을 고안하였다 이에 의한 공력[3.7] , .

중심 추세에 대해 정성적으로 고찰을 더하였다.

결론적으로 이곳에서 제시된 개념과 방법은 타당하다고 판단되며 다만 초기Morphing ,

이상화 가정사항에 더 실제적인 사항 첨가 현실적인 의 구현 방안과 해당, Morphing wing

날개에 대한 실제적 실험에 대해 추가적인 검증이 필요하다.
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Figure Pressure Distribution trend for NURB generated NACA64a204

Figure Pressure Distribution trend for NURB generated Morphing Stage1 airfoil



Figure Pressure Distribution trend for NURB generated Morphing Stage2 airfoil

Figure Pressure Distribution trend for NURB generated Morphing Stage3 airfoil



Figure Pressure Distribution trend for NURB generated Miley-mix airfoil

Figure Miley-mix panel reconfigured by piece




