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1. 서서    론론

최근 몇 년간 무인항공기(Unmanned Aerial Vehicle, UAV)
의 개발과 수요는 꾸준히 증가하고 있으며, 현대 사회에서 무

인항공기는 군사용뿐만 아니라 농업, 재난 대응 등 다양한 영

역에서 활용될 수 있는 장점으로 인해 그 중요성과 필요성은 

점차 증가하고 있다. 무인기는 인간 조종원의 참여 없이 자율

적으로 작동할 수 있는 기능을 갖추고 있어서, 다양한 임무와 

작업에 유용하게 활용될 수 있다. 이러한 기능은 무인기가 위

험한 환경에서 작업하거나 사람이 접근하기 어려운 지역에서 

임무를 수행할 수 있도록 한다[1-5]. 무인기의 성능은 엔진 성

능, 중량 등 여러 요인에 의해 결정되지만, 그중에서도 에어

포일(Airfoil) 형상은 특히 무인기 공력성능에 중요한 역할을 

담당한다. 무인기의 주익(Main Wing)에 적용되는 에어포일은 

양력(Lift), 항력(Drag), 양항비(Lift-to-Drag Ratio) 등의 공력 성

능을 결정하는 핵심 요소이다[6-8]. 이러한 공력 성능은 무인

기의 순항속도, 순항거리, 상승률 등과 직접적인 연관이 있으

며, 무인기의 연료 효율, 운용 비용, 안정성 등에 큰 영향을 

미친다. 에어포일 형상은 무인기의 성능과 안정성에 막대한 

영향을 미치기 때문에, 무인기 개발 및 운용에 있어서 많은 

연구가 필요한 분야다. 적절한 에어포일 형상의 선택과 최적

화는 무인기의 고속 비행, 순항거리 향상, 효율적인 에너지 

사용 등을 가능하게 하며, 이는 다양한 응용 분야에서 성공적

인 무인기 운용을 위해 필수적이다.
무인항공기의 공력 성능을 향상하기 위해 주익의 에어포일 

무무인인기기  공공력력  성성능능  향향상상을을  위위한한  익익형형  최최적적  설설계계
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형상 최적 설계 연구가 국내외에서 활발히 진행되고 있다. 국
내에서 Park 등[9]은 스마트 무인기의 장기체공 성능 향상을 

위해 반응면 기법(Response Surface Method)과 SQP(Sequential 
Quadratic Programming) 기법을 사용하여 NACA 64621 에어포

일 최적 설계 연구를 수행하였다. Seong 등[10]은 전익기형 

무인기의 비행안정성 향상을 위해 AVL(Athena Vortex Lattice)
을 통해 공력 및 비행안정성 해석을 수행하였고, SQP 기법을 

사용하여 최적화를 수행하였다. 국외에서 Phiboon 등[11]은 고

정익 UAV에 사용되는 에어포일 최적화를 위해 최대양력계수

가 나타나는 받음각에서 항력을 최소화하고 양력을 최대화하

는 것을 목적함수로 설정하여 최적 설계를 수행하였다. 
Secanell and Suleman[12]은 경량 무인항공기의 다양한 비행 

조건(Stall, Climb, Cruise, Loiter)에서 Eppler 66 에어포일에 대

해 SPARC(Structured Parallel Research Code)[13]를 사용하여 

공력 계수를 계산하였고, 항력계수를 최소화하는 최적 설계를 

수행하였다. 2차원 에어포일에 대한 최적 설계에 대한 연구는 

많이 수행되었지만, 전기체에 부착하여 공력 특성을 분석한 

연구는 많이 시도되지 않았다. 또한 이전 연구에서는 초기 실

험점에 대한 공력 해석자로 XFOIL을 활용한 사례[14]가 많이 

있지만, 본 연구에서는 라틴 방격법(Latin Hypercube Sampling)
을 사용하여 실험점을 추출하였고, 실험점들에 대한 공력해석 

및 목적함수 평가로 FLUNET를 사용하였다.
본 연구에서는 무인항공기의 주익에서 발생하는 공력 성능

을 효과적으로 향상하기 위한 에어포일 형상 최적 설계를 수

행하였다. 이를 위해 전산 해석을 수행하여 운용 조건에서 가

장 공력 성능이 우수한 FX73-CL2-152로 초기형상(Baseline)을 

선정하였다. 목적함수는 양력 최대화와 항력 최소화로 선정하

였고, 에어포일에 Hicks-Henne 함수를 중첩하여 가중치

(Weight) 10개를 설계변수로 설정하였다. 에어포일에 대한 전

산해석 결과를 기반으로 크리깅 근사모델과 유전자 알고리즘

을 활용하여 에어포일의 공력 성능 향상을 위한 형상을 탐색

하였다. 도출된 최적 설계 형상을 MQ-1 Predator와 유사한 형

상을 모델링하여 전기체 단위에서의 공력 성능 비교를 수행

하였다. 비교 결과 양력계수와 Endurance Factor에서 각각 

9.5%, 7.3%의 향상을 보였다. 이를 통해 2차원 단위에서의 최

적 설계가 3차원 단위에서도 적용 가능함을 확인하였고, 공력 

성능 향상으로 인해 체공 성능, 이착륙 거리, 구조적 안정성

에 대해 개선할 수 있었다.

2. 전전산산  해해석석  기기법법  및및  검검증증

2.1 유유동동장장  해해석석  기기법법

본 연구에서는 에어포일에 대한 전산 해석에서는 압축성 2
차원 Reynolds-averaged Navier-Stokes (RANS) 방정식을 사용하

Fig. 1 C-type mesh for NACA 0012 airfoil

였고, 무인기 전기체에 대한 전산 해석은 3차원 압축성 

RANS 방정식을 사용하였다. 해당 방정식은 유체의 점성 및 

압축성 효과를 고려하며, 지배방정식에 대한 수식은 아래의 

식 (1)-(3)과 같이 나타내었다.




∇·   (1)




 ∇·   ∇  ∇· (2)




∇·   ∇·∇ (3)

수식에서 , , 는 밀도, 압력, 속도를 나타내며, ,  , 

 ,  , , 는 점성 응력, 난류 항, 온도, 엔탈피, 열전도도, 

난류 전송으로 발생하는 열전도도를 나타낸다. 지배방정식에 

적용된 수치해석 기법으로 Cell Centered 기반의 유한체적법

(Finite Volume Method, FVM), 정상 상태의 Pressure-based 
Solver를 사용하였다. 또한 공간 이산화로 Second-order 
Upwind Scheme을 사용하였으며 난류 모델로는 Two equation 
Menter`s k-ω SST (Shear Stress Transport)를 사용하였다. 계산

을 위해 상용 CFD 소프트웨어 ANSYS FLUENT를 사용하였

다.

2.2 전전산산  해해석석  기기법법  검검증증

본 연구에서는 2차원 에어포일 공력해석에 대한 검증을 수

행하였다. 검증을 위해 NASA Langley Research Center에서 수

행한 에어포일 풍동시험 데이터와 해석 결과를 비교하였다

[15]. 검증 모델로는 NACA 0012 익형을 사용하였고, 격자계 

구성은 Fig. 1과 같다. 전체 격자수는 약 95,000개를 사용하였

다. 난류 모델로는 k-ω SST 모델을 사용하였으며 경계조건으
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Fig. 2 Comparison of wind tunnel test and simulation result

로 Velocity Inlet, Pressure Outlet 조건을 적용하였다. 해석 조

건의 경우 Chord 길이는 0.635 m, Mach number 0.3, Reynolds 
Number  × 이며, 받음각 0° ~ 16°에서의 해석을 수행

하였다. Fig. 2에서 시험 데이터와 해석 결과를 비교하였을 

때, 유사한 값을 예측하였으며 2차원 에어포일에 대한 전산 

해석 기법의 유효성을 입증하였다.
추가적인 검증으로, 본 연구에서는 3차원 전기체 공력해석

에 대한 검증을 수행하였다. 해석을 위한 소프트웨어는 

FLUENT를 사용하였다. 유동장 해석 기법 검증을 위해 NASA 
Langley Research Center에서 수행한 전기체 풍동시험 데이터

와 해석 결과를 비교하였다[16]. 검증 모델로는 3차원 형상의 

NASA Juncture Flow(JF) - Turbulent F6-Based Geometry를 사용

하였다.
전산 해석을 위해 Fig. 3와 같이 격자를 생성하였으며, 전

기체 길이의 20배 크기로 최외각 격자를 구성하였다. 첫 번째 

격자 크기의 y+ 값이 1을 만족하도록 격자를 구성하였고, 
Boundary Layer 격자 층은 40층을 구성하였다. 전체 격자수는 

약 21,500,000개를 사용하였다. 난류 모델로는 k-ω SST 모델
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을 사용하였으며 경계조건으로 Velocity Inlet, Pressure Outlet 
조건을 적용하였다. 해석 조건은 Table 1에 제시하였다.

풍동시험 데이터와 해석 결과를 비교하기 위해 날개 

Section 별 Pressure Coefficient를 비교하였으며, Fig. 4에 나타

내었다. 실험값과 비교하였을 때 전반적으로 유사한 압력 분

포가 형성되는 것을 확인할 수 있다. 하지만 받음각 10도에서 

In-board Section의 Trailing Edge에 Pressure Coefficient가 불연

속적으로 나타났다. 이러한 이유는 본 검증에서 Fig. 5와 같이 

Horn이 존재하는 모델을 사용하였기 때문에 Pressure 
Coefficient의 불균형이 발생한 것으로 판단된다. 실제 해석 결

과에 대한 Streamline을 확인하였을 때, Fig. 6와 같이 Trailing 
Edge에서 Bubble이 발생하는 것을 확인하였다. 이를 통해 본 

연구에 사용된 전산 해석 기법의 유효성을 입증하였다.

2.3 에에어어포포일일  사사전전탐탐색색  연연구구

본 연구에서는 초기형상 선정을 위해 NACA 계열과 FX 
계열의 에어포일 총 6종류를 선정하여 전산 해석을 수행하였

다. 6종류에 대한 에어포일에 대한 특성은 Table 2에 나타내

었다. 전산 해석을 위해 Fig. 7과 같이 총 200,000개의 정렬 

격자를 생성하였고, Boundary 크기의 경우 Chord 길이의 30배
로 구성하였다. 또한 y+ 값이 1을 만족하도록 하였다. 해석 

조건의 경우 시위 길이 1 m, 마하수 0.184, 받음각은 0° ~ 12°
의 조건에서 해석을 수행하였다. Fig. 8은 에어포일 6종류에 

대한 공력 계수를 나타낸다. 양력계수의 경우 받음각 6° 이하

Fuselage Length 4.839 m
Wing Span 1.676 m

Mach Number 0.189
Angle of Attack 7.5, 10 deg

Temperature 288.84K
Reynolds Number  × 

Table 1 Simulation condition for a validation
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Fig. 2 Comparison of wind tunnel test and simulation result
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Fig. 5 Comparison of F-6 based wing with/wo horn

Fig. 6 Visualization of streamlines near in-board

Fig. 7 C-type mesh for airfoil

Airfoil Max Thickness Max Camber
FX61-163 16.4% 2.6%

FX72-MS-150B 15.0% 9.7%
FX73-CL2-152 15.2% 6.6%
NACA 4415 15.0% 4.0%
NACA 6414 14.0% 6.0%
NACA 23015 15.0% 1.8%

Table 2 Airfoil characteristics

(a) In-board (b) Middle (c) Out-board

Fig. 4 Comparison of pressure coefficient by wing section
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에서 FX72-MS-150B가 가장 우수한 것을 확인할 수 있다. 하

지만 6° 이후에서는 FX-73-CL2-152의 양력계수가 가장 우수

하며, 최대양력계수는 1.8906으로 가장 높은 것을 확인할 수 

있다. 항력계수의 경우 NACA 23015, NACA 4415가 우수하며, 
저받음각에서는 양력계수가 우수했던 FX72-MS-150B의 항력

계수가 가장 크게 나타났다. 양항비의 경우 전체 받음각에서 

FX73-CL2-152가 가장 우수한 성능이 나타나는 것을 알 수 있

다. 이는 상대적으로 양력계수가 다른 에어포일보다 우수하기 

때문으로 판단된다. 이러한 결과를 토대로 공력 계수가 가장 

우수한 FX73-CL2-152를 초기형상으로 선정하였다.

3. 최최적적  설설계계  정정의의

3.1 최최적적  설설계계  프프레레임임워워크크

최적 설계는 특정한 조건 하에서 설계 변수(Design 
Variable)를 조정하여 목적함수(Objective Function)가 최대 또는 

최소가 되는 값을 찾는 과정이다. 설계 변수는 독립적으로 변

화시킬 수 있는 요소들을 말하고, 목표 함수는 설계 변수의 

입력을 받아 결괏값을 산출하는 함수이다. 이를 위해 다양한 

수치 해석적 최적화 방법 중에서 탈민감도 기반의 최적 설계

(Gradient-free Design Optimization)를 사용하였다. 이는 목표 

함수의 미분 없이 설계 변수를 조절하며 설계 공간 전체에서 

최적점을 찾는 방법이다. 이 방법은 설계 공간 내에 충분한 

실험점이 존재한다면, 목표 함수가 불연속인 경우에도 전역 

최적점을 찾아낼 수 있다. 대표적으로 유전자 알고리즘

(Genetic Algorithm), 심층 강화 학습(Deep Reinforcement 
Learning) 등이 있다. 이 중 본 연구에서는 생물학적 진화 원

리에 기반한 최적화 기법인 유전자 알고리즘을 사용하였다. 
유전자 알고리즘은 설계 공간 내에 있는 임의의 개체를 선택

하기 때문에, 전역적 탐색이 가능하고 반복적 탐색을 통해 확

률적으로 개체 간의 우위에 있는 전역 최적점을 찾을 수 있

다. 하지만 다차원 공간 내에서 전역적 탐색을 위해선 많은 

실험점이 필요한데, 실험 점들에 대한 전산 해석을 수행할 때 

많은 시간과 계산 비용이 들게 된다. 이러한 문제를 해결하기 

위해, 본 연구에서는 수학적 모델을 활용해 시스템 응답을 추

정할 수 있는 크리깅 근사모델(Kriging Surrogate Model)을 적

용하였다.

3.2 크크리리깅깅  근근사사모모델델

크리깅 근사모델은 1950년대 채광학자인 D.G. Krige의 지

리 통계학 연구에서 처음으로 유래되었다[17]. 이후 1960년대 

프랑스 공학자 G. Matheron에 의해 수학적으로 정립되었으며

[18], 1980년대 Sacks에 의해 전산 실험을 기반으로 공학 분야

에 적용되었다[19]. 보간식(Interpolation) 기반의 크리깅 근사모

델은 회귀식(Regression) 모델과는 달리 실험 점을 모두 통과

하고, 실험점 이외의 점은 공분산(Covariance) 모델과 상관함

수(Correlation Function)로 정의함으로써 모든 점에 대한 예측

과 그에 대한 반응면을 구현할 수 있다. 크리깅 근사모델에 

대한 함수는 아래의 식 (4)와 같이 나타내었다.

         (4)

여기서 는 실제 함수, 는 설계변수 벡터, 
  ⋯

는 회귀 다항식의 전역 

모델 벡터이다.   ⋯
는 최소 자승법을 통해 

추정되는 계수 벡터이며,   ⋯


는 평균적인 거동과 실제 거동 사이의 차이를 나타내는 편차 

항(Deviation Term)을 의미한다. 또한 는 전역 모델의 차원을 

나타내며, 은 실험점 개수를 나타낸다. 식 (4)에서  는 

독립적인 정규분포를 가지며, 실제 함수에 대해 응답 벡터로 

표현하는 경우 식 (7)과 같이 간단하게 표현된다.

  ⋯
 (5)

Fig. 8 Comparison of aerodynamic coefficients for airfoil candidates
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리에 기반한 최적화 기법인 유전자 알고리즘을 사용하였다. 
유전자 알고리즘은 설계 공간 내에 있는 임의의 개체를 선택

하기 때문에, 전역적 탐색이 가능하고 반복적 탐색을 통해 확

률적으로 개체 간의 우위에 있는 전역 최적점을 찾을 수 있

다. 하지만 다차원 공간 내에서 전역적 탐색을 위해선 많은 

실험점이 필요한데, 실험 점들에 대한 전산 해석을 수행할 때 

많은 시간과 계산 비용이 들게 된다. 이러한 문제를 해결하기 

위해, 본 연구에서는 수학적 모델을 활용해 시스템 응답을 추

정할 수 있는 크리깅 근사모델(Kriging Surrogate Model)을 적

용하였다.

3.2 크크리리깅깅  근근사사모모델델

크리깅 근사모델은 1950년대 채광학자인 D.G. Krige의 지

리 통계학 연구에서 처음으로 유래되었다[17]. 이후 1960년대 

프랑스 공학자 G. Matheron에 의해 수학적으로 정립되었으며

[18], 1980년대 Sacks에 의해 전산 실험을 기반으로 공학 분야

에 적용되었다[19]. 보간식(Interpolation) 기반의 크리깅 근사모

델은 회귀식(Regression) 모델과는 달리 실험 점을 모두 통과

하고, 실험점 이외의 점은 공분산(Covariance) 모델과 상관함

수(Correlation Function)로 정의함으로써 모든 점에 대한 예측

과 그에 대한 반응면을 구현할 수 있다. 크리깅 근사모델에 

대한 함수는 아래의 식 (4)와 같이 나타내었다.

         (4)

여기서 는 실제 함수, 는 설계변수 벡터, 
  ⋯

는 회귀 다항식의 전역 

모델 벡터이다.   ⋯
는 최소 자승법을 통해 

추정되는 계수 벡터이며,   ⋯


는 평균적인 거동과 실제 거동 사이의 차이를 나타내는 편차 

항(Deviation Term)을 의미한다. 또한 는 전역 모델의 차원을 

나타내며, 은 실험점 개수를 나타낸다. 식 (4)에서  는 

독립적인 정규분포를 가지며, 실제 함수에 대해 응답 벡터로 

표현하는 경우 식 (7)과 같이 간단하게 표현된다.

  ⋯
 (5)

Fig. 8 Comparison of aerodynamic coefficients for airfoil candidates
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











  ⋯ 

  ⋯ 

⋮ ⋮ ⋱ ⋮
  ⋯ 

(6)

      (7)

설계 공간 내의 임의의 두 실험점  , 에서 발생하는 

  ,  사이의 공분산(Covariance)는 식 (8)과 같이 

표현할 수 있다.

   
       ⋯  (8)


은 설계 공간 내에 분포한 실험점 전체에 대한 정규분

포 분산, 은 상관행렬(Correlation Matrix)로 각 실험점들에서 

편차 항 간의 상관관계(Spatial Correlation)를 표현하며, 식 (9)
와 같이 표현된다.

 











     ⋯  

     ⋯  

⋮ ⋮ ⋱ ⋮
     ⋯ 

(9)

상관행렬은  × 이며, 두 실험점 사이의 거리에 대한 함

수인 상관함수   로 구성된다. 또한 대각항의 성분은 

1을 가지는 양정행렬(Positive Definite Matrix)의 성질을 가진

다. 상관함수를 가우스(Gauss) 상관함수로 정의하면 식 (10)과 

같이 표현된다.

      exp




  
  (10)

여기서 는 임의의 실험점이 다른 타 실험점에 미치는 영향

의 정도를 나타내는 상관계수(Correlation Coefficient)로, 크리

깅 근사모델의 성능을 직접적으로 결정하는 중요한 매개변수

이다.  값이 크면 실험점 주변에서 상관 범위가 작고 모델

의 곡률은 비선형적 특징을 띄게 된다. 반면에  값이 작으

면 실험점으로부터 멀리 떨어져 있는 곳까지 영향을 미치며 

모델의 곡률은 선형적인 특징을 띄게 된다. 의 경우 설계변

수의 개수를 나타내며, 식 (10)에서 상관함수에 대한 상관 벡

터는 식 (11)과 같이 표현된다.

    ⋯ 
 (11)

식 (10)에서 정의된 상관함수를 크리깅 근사모델로 구현하

기 위해선 편차 항의 분산 
과 상관계수 를 구해야 한다. 

두 변수를 결정하기 위해 우도를 최대화하는 방향으로 모수

를 추정하는 방법인 최대우도추정법(Maximum Likelihood 
Estimation, MLE)을 사용하였다. 크리깅 근사모델의 종류로는 

보통 크리깅(Ordinary Kriging), 보편적 크리깅(Universal 
Kriging), 공간적 크리깅(Spatial Kriging)이 있다. 보통 크리깅

은 크리깅의 기본 형태로서, 지역적인 평균 값이 일정하지 

않다는 가정 하에 수행된다. 보통 크리깅은 표본 데이터의 

위치에서의 값이 위치에 따라 변하는 시스템에 대해 잘 작동

하며, 단일 변수에 대한 상관 구조만 고려하므로 다른 크리

깅 모델에 비해 계산 복잡성이 낮은 장점이 있다. 보편적 크

리깅은 보통 크리깅과 유사하나, 평균 함수가 일정하지 않다

는 가정을 추가한다. 즉, 표본 위치에 따라 평균 값이 변하

며, 이 변화는 몇 가지 예측 가능한 변수들에 의해 설명될 

수 있다는 것을 의미한다. 공간적 크리깅은 공간적 자기 상

관성을 모델링하는 방식으로, 일반적으로 크기가 큰 데이터 

세트를 분석할 때 사용된다. 이 방법은 공간적 분포의 형태

를 이용하여 특정 위치에서의 값을 예측한다. 본 연구에서는 

데이터 세트가 크지 않고, 단일 변수에 대해 크리깅 모델을 

구현하기 때문에 보통 크리깅 모델을 사용하여 최적 설계를 

수행하였다.

3.3 유유전전자자  알알고고리리즘즘

유전자 알고리즘은 Holland[20]가 최초로 발표한 알고리즘

이며, 인간의 생물학적으로 진화를 거듭함에 따라 적자생존을 

수치적으로 모사한 전역최적화 기법이다. 유전자 알고리즘의 

경우 민감도 기반이 아닌 탐색과 확률을 기반으로 최적화를 

수행하기 때문에 불연속적인 목적함수를 가지는 최적화 문제

를 해결할 수 있는 장점이 있다. 알고리즘의 개체(Individual)
는 생물의 유전자처럼 설계변수로 구성되어 있고, 현세대

(Generation)에서 다음 세대로 진화하는 과정에서 일부 유전자

는 돌연변이(Mutation)가 되거나 서로 교배(Cross Over)를 하는 

집단이 생성된다. 이후 서로 간의 비교우위를 통해 우수한 개

체를 검색하여 선택한 유전자 집단끼리 다음 세대를 구성하

게 된다. 이러한 세대를 거듭함에 따라 전역적으로 가장 우수

한 집합이 생성된다. 하지만 비교우위를 판단하기 위해서는 

세대마다 목적함수의 평가가 이뤄져야 하는데, 고정확도의 전

산 해석을 수행하는 경우 평가하기에 시간적, 자원적으로 많

은 어려움이 존재한다. 이러한 문제를 해결하기 위해 본 연구

에서는 최대 세대수는 500세대, 매 세대 개체 수는 100개체로 

설정하였고, 돌연변이의 확률은 3%로 선정하였고, 크리깅 근

사모델을 사용하여 유전자 알고리즘과 함께 목적함수 평가를 

대체하였다.
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Fig. 9 Hicks-Henne bump function and design variable

3.4 최최적적  설설계계  문문제제  정정의의

본 연구에서는 초기형상으로 선정된 FX-73-CL2-152 에어포

일을 시위 길이 1 m, 마하수 0.184, 레이놀즈수  × 

의 유동 조건에서 최적 설계를 수행하였다. 초기형상에 대해 

형상 변형 함수인 Hicks-Henne[21] 함수를 사용하여 형상을 

변형시켰으며, Fig. 9과 같이 에어포일의 윗면과 아랫면에 각

각 5개의 중첩 함수를 배치하였다. 설계를 위한 변수로는 

Hicks-Henne 함수의 가중치(Weight) 10개를 선정하였다. 10개
의 설계 변수(Design Variable)는 임의의 범위를 가지고 에어

포일의 형상을 변형하며, 설정된 설계변수의 범위는 Table 3
에 나타내었다. 이외에 최적 설계를 위한 목적함수(Objective 
Function)와 제약함수(Constraint Function)는 Table 4에 제시하

였다. 제약함수에 에어포일의 최대 두께 크기가 15.2% 이상 

되도록 적용한 이유는 초기형상의 최대 두께 크기가 15.2%이

며, 구조적 강건성과 연료량 증대를 위한 설계를 하기 위해서

Design Variable Lower Bound Upper Bound
1 0 0.06
2 0 0.012
3 -0.012 0.012
4 -0.012 0.012
5 0 0.06
6 0 0.06
7 0 0.012
8 -0.012 0.012
9 -0.012 0.012
10 0 0.06

Table 3 Bound of design variable

Objective Function Constraint Function
1 Minimize  at 10° Max thickness 

>15.2%

2 Maximize  at 10°
Max thickness 

>15.2%,
        

Table 4 Objective function and constraint function

Fig. 10 Comparison of baseline and optimized airfoil

이다. 이후 크리깅 근사모델을 구현하기 위해 이전에 선정하

였던 10개의 설계변수를 적용하여 설계 공간을 구성하였다. 
설계 공간 내의 실험점은 무작위로 추출하더라도 중복된 위

치에 중첩되지 않는 라틴 방격법을 통해 초기 형상에 대한 

초기 실험점 120개를 추출하였다. 각 실험점에 대해 전산 해

석을 수행한 후 도출된 해석 결과를 이용하여 크리깅 근사모

델을 구현하였다. 구현된 근사모델의 전역적 탐색 및 목적함

수를 만족하는 최적해를 도출하기 위해 유전자 알고리즘을 

이용하였다.

4. 최최적적  설설계계  결결과과

4.1 2차차원원  에에어어포포일일  최최적적  설설계계  결결과과

본 연구에서는 초기형상에 대해 목적함수와 제약조건에 따

른 2차원 최적 설계를 수행하였다. 유전자 알고리즘을 통해 

탐색한 최적 설계 1번, 2번의 최적점 값은 0.02615, 1.9528이
고, 동일한 최적점에 대해 FLUENT 전산 해석으로 예측한 항

력, 양력의 값은 각각 0.02593, 1.9357으로 각각 0.84, 0.87%의 

오차가 발생하였다. 초기형상과 최적형상을 Fig. 10에 나타내

었고, 받음각 10°에서 각 에어포일에 대한 공력 특성을 Table 
5에 나타내었다.

최적 설계 1번의 경우 항력 최소화를 목적함수로 설정하였

지만, 1 Count 정도 항력이 감소하여 공력 성능의 향상이 크

지 않음을 알 수 있다. 이러한 이유로 최대 두께에 대한 제약

Baseline Opimized 1 Opimized 2
Cl 1.8906 1.8908 1.9357
Cd 0.02603 0.02593 0.02603

Endurance 
Factor 99.87 100.24 103.43
Max. 

Thickness 15.2% 17.1% 16.6%
Max. Camber 6.6% 7.19% 8.38%

Table 5 Airfoil characteristics
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Fig. 9 Hicks-Henne bump function and design variable

3.4 최최적적  설설계계  문문제제  정정의의

본 연구에서는 초기형상으로 선정된 FX-73-CL2-152 에어포

일을 시위 길이 1 m, 마하수 0.184, 레이놀즈수  × 

의 유동 조건에서 최적 설계를 수행하였다. 초기형상에 대해 

형상 변형 함수인 Hicks-Henne[21] 함수를 사용하여 형상을 

변형시켰으며, Fig. 9과 같이 에어포일의 윗면과 아랫면에 각

각 5개의 중첩 함수를 배치하였다. 설계를 위한 변수로는 

Hicks-Henne 함수의 가중치(Weight) 10개를 선정하였다. 10개
의 설계 변수(Design Variable)는 임의의 범위를 가지고 에어

포일의 형상을 변형하며, 설정된 설계변수의 범위는 Table 3
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Design Variable Lower Bound Upper Bound
1 0 0.06
2 0 0.012
3 -0.012 0.012
4 -0.012 0.012
5 0 0.06
6 0 0.06
7 0 0.012
8 -0.012 0.012
9 -0.012 0.012
10 0 0.06

Table 3 Bound of design variable

Objective Function Constraint Function
1 Minimize  at 10° Max thickness 

>15.2%

2 Maximize  at 10°
Max thickness 

>15.2%,
        

Table 4 Objective function and constraint function

Fig. 10 Comparison of baseline and optimized airfoil

이다. 이후 크리깅 근사모델을 구현하기 위해 이전에 선정하
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석을 수행한 후 도출된 해석 결과를 이용하여 크리깅 근사모
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탐색한 최적 설계 1번, 2번의 최적점 값은 0.02615, 1.9528이
고, 동일한 최적점에 대해 FLUENT 전산 해석으로 예측한 항

력, 양력의 값은 각각 0.02593, 1.9357으로 각각 0.84, 0.87%의 

오차가 발생하였다. 초기형상과 최적형상을 Fig. 10에 나타내

었고, 받음각 10°에서 각 에어포일에 대한 공력 특성을 Table 
5에 나타내었다.

최적 설계 1번의 경우 항력 최소화를 목적함수로 설정하였

지만, 1 Count 정도 항력이 감소하여 공력 성능의 향상이 크

지 않음을 알 수 있다. 이러한 이유로 최대 두께에 대한 제약

Baseline Opimized 1 Opimized 2
Cl 1.8906 1.8908 1.9357
Cd 0.02603 0.02593 0.02603

Endurance 
Factor 99.87 100.24 103.43
Max. 

Thickness 15.2% 17.1% 16.6%
Max. Camber 6.6% 7.19% 8.38%
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Fig. 11 Pressure contour at baseline (upper) and 
                            optimized 2 (lower)

함수 때문으로 판단된다. 공기역학적 측면에서는 에어포일의 

두께가 얇아질수록 항력이 줄어들게 되지만, 실제 무인기의 

설계를 위해선 안정성 측면을 고려해야 하므로 두께에 대한 

제약함수를 설정하여 최적설계를 수행하였고, 이에 위와 같은 

결과가 나온 것으로 판단된다. 최적 설계 2번의 경우 양력계

수는 초기형상에 대비하여 2.38% 증가하였고, 항력의 변화는 

없었다. 결과적으로 Endurance Factor는 3.56% 증가하여 공력 

성능이 향상됨을 확인하였다. 또한 최대 두께가 증가함에 따

라 구조적인 안정성 측면에서 개선될 것으로 판단된다. 또한 

무인기의 경우 연료를 주 날개 내부에 저장하게 되는데, 저장 

연료량이 증가하여 순항거리 측면에서 개선될 것으로 판단된

다.
Fig. 11과 12는 받음각 10°에서의 Pressure Contour와 

Pressure Coefficient를 나타낸다. 최적 설계를 통해 구현된 에

어포일의 경우, 기존의 초기형상에 비해 상부 표면에서의 압

력이 줄어들었음을 확인할 수 있다. 이러한 변화는 Suction 

Fig. 12 Comparison of pressure coefficient

Fig. 13 Geometry of MQ-1 Predator UAV

Side에서의 압력 분포가 더욱 강화되었음을 알 수 있다. 베르

누이의 원리에 의해 상부 표면에서의 공기 속도 증가는 압력

을 감소시키고, 이에 따라 양력이 증가할 것으로 판단된다. 
추가로 아랫면에서의 캠버(Camber)의 증가는 에어포일의 곡률

을 높이며, 이로 인해 유동 가속이 증가하고 양력이 증가하였

을 것으로 판단된다. 최종적으로 최적 설계 1, 2번의 공력 결

과를 비교해 보았을 때, 최적 설계 2번의 에어포일이 더 우수

한 것으로 판단하였고 이를 무인기 전기체에 적용하였다.

4.2 무무인인기기  전전기기체체  공공력력해해석석  결결과과

본 연구에서는 최적화된 에어포일을 무인기 전기체에 적용

하여 전기체 공력 성능 비교 및 분석을 수행하였다. 전기체 

형상으로는 Fig. 13과 같이 미국에서 개발한 MQ-1 Predator 
형상과 유사한 형상을 모델링하였다. 날개의 경우 Taper Ratio
가 1인 직선익으로 날개를 구성하였고, Aspect Ratio의 경우 7
로 형상을 모델링하였다.

격자계 구성 및 경계조건의 경우 Fig. 14과 같이 검증 시 

적용했던 방법과 동일하게 격자를 구성하였다. 전체 격자수는 

약 30,000,000개를 사용하였다.
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Fig. 14 Grid distribution of flow field

Fig. 15 Wing pressure contour of baseline and optimized 2

Table 6는 받음각 10°에서 초기형상과 최적 설계 2번 전기

체 형상에 대한 공력해석 결과이다. 양력계수의 경우 약 

9.5%, Endurance Factor는 약 7.3% 향상되었고 2차원에서의 성

능 향상이 3차원 전기체 형상에서도 적용된 것을 확인하였다. 
항력계수의 경우 88 Count 증가하였다.

Fig. 15은 초기형상과 최적 설계 2번을 부착한 전기체 형

상에 대한 공력해석 결과이며, 날개 윗면과 아랫면에 대한 압

력 분포를 나타낸다. 2차원 결과와 유사하게, 최적 설계를 통

해 구현된 3차원 날개의 경우, 기존의 초기형상에 비해 상부 

표면에서의 압력이 800 Pa 정도 줄어들었음을 확인할 수 있

다. 아래 표면의 경우 전체적으로 300 Pa 정도 높은 것을 확

인할 수 있다. 이를 통해 최적 설계 과정에서 도출된 에어포

일은 전기체에 적용하여 기존 형상 대비 상당한 개선을 보여

준다. 최적 설계 전기체 형상의 경우 항력계수가 증가하였는

데, 향상된 성능으로 인해 형상 주변의 유동 속도가 증가하여 

공기 저항이 증가하였다고 판단된다. 결과적으로 Endurance 
Factor는 7.3% 향상되어 공력 및 체공 성능이 개선되었음을 

알 수 있다.

Baseline Optimized 2
Cl 1.7679 1.9362
Cd 0.1301 0.1389

Endurance Factor 18.06 19.39

Table 6 Result of aerodynamic coefficient

5. 결결    론론

본 연구에서는 무인기 전기체의 공력 성능 향상을 위한 최

적 설계에 관한 연구를 수행하였다. 최적 설계에 앞서, 초기 

에어포일의 경우 FX 계열과 NACA 계열의 에어포일 6종류를 

선정하여 공력해석을 수행하였다. 해석 결과, 공력 성능이 가

장 우수했던 FX-73-CL2-152 에어포일을 초기형상으로 선정하

였다. 이후 항력 최소화와 양력 증대를 목적함수로 설정하여 

크리깅 근사모델을 구현하였다. 이후 전역적 탐색 및 목적함

수를 만족하는 최적해를 도출하기 위해 유전자 알고리즘을 

사용하였다.
최적 설계 2번의 경우 양력계수는 초기형상에 대비하여 

2.38% 증가하였고, 3.56% 증가하여 공력 성능이 향상됨을 확

인하였고, 이를 전기체에 적용하였다. Taper Ratio가 1인 직선

익으로 날개를 구성하여 공력해석을 수행하였으며, 해석 결과 

양력계수와 Endurance Factor에서 각각 9.5%, 7.3%의 향상을 

보였다. 이러한 결과는 베르누이의 원리를 바탕으로 에어포일 

상부에서의 유속의 증가와 하부에서의 압력 증가로 해석되었

다. 그러나 항력계수가 약간 증가하는 현상이 발생하였는데, 
이는 형상 주변의 유동 속도 증가로 인한 공기 저항 증가로 

판단되었다. 하지만 전반적인 공력 성능과 체공 성능은 향상

되었음을 확인하였다. 이번 연구를 통해 양력계수 증가로 인

한 이착륙 거리의 감소, 날개 두께의 증가로 인한 구조안정성 

및 연료 적재량 증가 등 에어포일 최적 설계가 무인기 전기

체의 성능 향상에 이바지할 수 있음을 입증하였다. 향후 고양

력 장치인 Flap을 장착한 에어포일에 대한 최적 설계 및 이를 

적용한 전기체에 대한 전산 해석 연구를 수행할 수 있다. 또

한, 정확도 높은 공력 DB 구축을 위한 DES/LES 모델을 활용

한 전기체 공력해석 연구에 관한 연구로 확장할 수 있다.

후후    기기
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Fig. 14 Grid distribution of flow field

Fig. 15 Wing pressure contour of baseline and optimized 2

Table 6는 받음각 10°에서 초기형상과 최적 설계 2번 전기

체 형상에 대한 공력해석 결과이다. 양력계수의 경우 약 

9.5%, Endurance Factor는 약 7.3% 향상되었고 2차원에서의 성

능 향상이 3차원 전기체 형상에서도 적용된 것을 확인하였다. 
항력계수의 경우 88 Count 증가하였다.

Fig. 15은 초기형상과 최적 설계 2번을 부착한 전기체 형

상에 대한 공력해석 결과이며, 날개 윗면과 아랫면에 대한 압

력 분포를 나타낸다. 2차원 결과와 유사하게, 최적 설계를 통

해 구현된 3차원 날개의 경우, 기존의 초기형상에 비해 상부 

표면에서의 압력이 800 Pa 정도 줄어들었음을 확인할 수 있

다. 아래 표면의 경우 전체적으로 300 Pa 정도 높은 것을 확

인할 수 있다. 이를 통해 최적 설계 과정에서 도출된 에어포

일은 전기체에 적용하여 기존 형상 대비 상당한 개선을 보여

준다. 최적 설계 전기체 형상의 경우 항력계수가 증가하였는

데, 향상된 성능으로 인해 형상 주변의 유동 속도가 증가하여 

공기 저항이 증가하였다고 판단된다. 결과적으로 Endurance 
Factor는 7.3% 향상되어 공력 및 체공 성능이 개선되었음을 

알 수 있다.

Baseline Optimized 2
Cl 1.7679 1.9362
Cd 0.1301 0.1389

Endurance Factor 18.06 19.39

Table 6 Result of aerodynamic coefficient

5. 결결    론론

본 연구에서는 무인기 전기체의 공력 성능 향상을 위한 최

적 설계에 관한 연구를 수행하였다. 최적 설계에 앞서, 초기 

에어포일의 경우 FX 계열과 NACA 계열의 에어포일 6종류를 

선정하여 공력해석을 수행하였다. 해석 결과, 공력 성능이 가

장 우수했던 FX-73-CL2-152 에어포일을 초기형상으로 선정하

였다. 이후 항력 최소화와 양력 증대를 목적함수로 설정하여 

크리깅 근사모델을 구현하였다. 이후 전역적 탐색 및 목적함

수를 만족하는 최적해를 도출하기 위해 유전자 알고리즘을 

사용하였다.
최적 설계 2번의 경우 양력계수는 초기형상에 대비하여 

2.38% 증가하였고, 3.56% 증가하여 공력 성능이 향상됨을 확

인하였고, 이를 전기체에 적용하였다. Taper Ratio가 1인 직선

익으로 날개를 구성하여 공력해석을 수행하였으며, 해석 결과 

양력계수와 Endurance Factor에서 각각 9.5%, 7.3%의 향상을 

보였다. 이러한 결과는 베르누이의 원리를 바탕으로 에어포일 

상부에서의 유속의 증가와 하부에서의 압력 증가로 해석되었

다. 그러나 항력계수가 약간 증가하는 현상이 발생하였는데, 
이는 형상 주변의 유동 속도 증가로 인한 공기 저항 증가로 

판단되었다. 하지만 전반적인 공력 성능과 체공 성능은 향상

되었음을 확인하였다. 이번 연구를 통해 양력계수 증가로 인

한 이착륙 거리의 감소, 날개 두께의 증가로 인한 구조안정성 

및 연료 적재량 증가 등 에어포일 최적 설계가 무인기 전기

체의 성능 향상에 이바지할 수 있음을 입증하였다. 향후 고양

력 장치인 Flap을 장착한 에어포일에 대한 최적 설계 및 이를 

적용한 전기체에 대한 전산 해석 연구를 수행할 수 있다. 또

한, 정확도 높은 공력 DB 구축을 위한 DES/LES 모델을 활용

한 전기체 공력해석 연구에 관한 연구로 확장할 수 있다.
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