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설계 요약문

참가분야 공모주제 ( 0 ) / 자유주제 ( )

참가팀명 IASA MW

설계제목
소형 무인기 공력손실을 줄이기 위한 모핑 플랩 및 에릴러론 리브(Morphing Flap &

aileron Rib) 설계 및 검증

대표자명 박찬희

요약문

기존 기계식 플랩의 경우 연속적이지 못한 곳에서 공력 손실이 발생하여 

결국 높은 항력을 가지게 되는 문제점이 존재한다. 이러한 문제점을 해결하

면서 에너지 절감 효과 및 개선된 비행 능력을 가질 수 있도록, 플랩과 에릴

러론에 Morphing 기술을 접목해 설계하는 연구를 진행했다.

소형 무인기에 효과적인 Morphing을 돕는 플랩 및 에일러론을 실험을 통해 

개발하고 풍동 실험과 Ansys를 이용해 날개의 효과성을 검증하였다.

풍동 실험에 적합하면서 연구의 목적에 부합하는 날개를 탐색해 NACA

23024 익형을 본 연구에 쓰일 날개 익형으로 설정했고, 단차의 종류는 3가

지 후보를 생각하여 3D 프린터로 출력해 그 중 하나를 선택했다. 단차의 위

치를 각각 다르게 설정한 모델을 3D 프린터로 출력해 인장력 측정기를 이용

한 실험을 통해 더 적은 에너지로 변형할 수 있는 단차의 위치를 탐색했다.

이러한 과정을 통해 기본적인 날개의 모양을 설정했고, 이를 출력해 변형 길

이에 따라 달라지는 날개의 형태를 3D 모델링으로 구현했다. 구현한 날개들

의 양력과 항력, 모멘트를 Ansys 시뮬레이션을 이용해 구하고, 날개 중 몇 

가지를 선택해 풍동 실험을 진행하여 그 결과를 시뮬레이션의 결과와 비교

했다.

Ansys 시뮬레이션을 통해 구한 양력과 항력 수치에 각 날개의 reference

area, wetted area를 고려해 양력 계수와 항력 계수, 양항비를 구했다. 이를 

이용해 변형에 필요한 에너지에 대한 양항비 그래프를 그리고 Morphing을 

하지 않은 날개와 비교해, 날개의 비행 능력이 어느 정도 개선되었는지 탐색

한다. 또한, 라그랑주-보간 법과 울프람알파를 이용하여 양항비 곡선을 분석

해서, 어떤 변형 길이를 가질 때 가장 좋은 비행 능력을 갖는지도 탐색했다.

마지막으로, 풍동 실험을 통해 몇몇 날개들의 양력, 항력, 모멘트 값을 도출

하여 시뮬레이션의 결과와 비교해, 이 연구가 타당하며, 연구 결과를 실제 

무인기에 적용했을 때, 에너지 및 비행 능력 측면에서 이득을 볼 수 있다는 

것을 증명했다.
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1. 설계의 필요성 및 목적 
 소형 무인기의 양력의 증가와 효과적인 방향 전환은 제한적인 전력을 가진 무인기의 임무 수행에 있어 중요한 

부분을 차지한다. 플랩(Flap)과 에일러론(Aileron)은 효과적인 방향전환과 효율적인 양력 활용에 큰 도움을 주

는 장치이다. 학교 공학시간에 3D 프린터를 이용해 소형 무인기를 제작하면서 플랩과 에일러론의 중요성을 파

악할 수 있었다. 최초로 제작한 소형무인기의 경우 플랩과 에일러론이 없는 형태였다. 이후에 플랩이 적용된 무

인기를 제작하면서 기계식 플랩이 적용된 소형 무인기가 더 효율적으로 임무 수행을 할 수 있다는 것을 알게 

되었다. 그러나 이러한 기계식 플랩의 경우, 연속적이지 못한 표면을 만들어 공력손실과 높은 항력을 가지게 되

는 문제점이 발생한다. 이러한 작은 차이가 상당한 저항을 만들어낼 수 있다고 판단하여, 기계식 플랩과 에일러

론을 모핑 날개로 제작하는 것은 매우 의미 있는 연구라 생각한다. 

 따라서 본 연구는 소형 무인기가 비행 시 에너지 절감 효과를 가질 수 있는 모핑 윙(Morphing wing)을 제작

하는 데 큰 목적을 가진다. 이를 위한 세부적인 연구 목적은 다음과 같다.

 1. 소형 무인기에 효과적인 Morphing을 돕는 플랩(Flap) 및 에릴러론(Aileron) 설계

 2. 기존의 Morphing 윙을 이용하는 비행기와 차별화되는 구동 메커니즘 개발

 3. 풍동장치를 이용한 Morphing 윙의 효과성 검증 

 4. 시뮬레이션을 통한 Morphing 윙의 효과성 검증

2. 설계 핵심 내용

  ( 1)  설계 문제의 정의

 일반적으로 유체 내에서 움직이는 모든 물체는 어떠한 방향의 항력을 받고, 물체의 모양이 수직적으로 비대칭

일 경우 유체의 흐름에 수직하는 양력을 받게 된다. 이러한 원리를 이용해 비행체는 양력에 의해 비행을 

한다. 하지만 일반적인 비행체의 날개를 보았을 때 날개의 뒷부분에 유체가 흐르지 않는 빈 공간이 생겨 

공력손실이 일어난다. 이에 본 연구에서는 공력손실을 최소화하기 위해 날개를 Morphing하되, Morphing에 

필요한 에너지까지 고려해 에너지 효율을 극대화하기 위한 연구가 진행된다. 

  ( 2)  설계의 독창성 및 접근 방법

      1)  설계 방법 및 배경

○ 날개 익형 설정

 설계의 목적이 날개의 공력손실을 줄이고 양력을 높이는 것이기 때문에, 날개에 Morphing을 가해도 연속적인 

표면을 가져서 빈 공간이 없어야 하며, 기존의 기계식 플랩을 이용한 날개보다 더 큰 양력을 받을 수 있어야 

한다. 또한 날개의 효과성 검증을 풍동 실험을 이용해 수행할 예정이므로 저속 비행에 유리한 익형일수록 

결과 도출이 용이하다. 이러한 조건들을 만족하는 익형을 찾아 Solidworks 프로그램으로 디자인해서 리브 

및 단차를 제작할 때 사용했다.

그림 2 기계식 플랩의 공력손실
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○ 날개 두께 설정

 날개의 두께가 얇을수록 변형에 필요한 힘이 적다. 따라서, 최대한 얇으면서 출력할 때 변형되지 않는 두께가 

얼마인지 확인해서 실험과 결과 도출에 필요한 날개 모형을 만들 때 이용한다. 실험에 사용하는 3D 프린터의 

노즐 두께가 0.4mm인 것을 활용해 두께 후보를 3가지 정한 후 출력해서 적합한 두께를 찾는다.

○ 단차 종류 설정

 큰 양력을 형성하기 위해 적은 힘으로도 범위의 Morphing을 수행할 수 있는 날개를 만들어야 한다. 이 때 

본 설계에서 이용한 Morphing 방식은 날개의 아랫면에 틈을 만들고 틈으로 인해 나눠진 날개의 두 부분을 

당겨서 변형하는 것이다. 여기서, 틈으로 인해 나눠진 날개의 두 부분이 의미하는 것이 단차이다. Morphing이 

용이하면서 날개의 모양을 잘 유지할 수 있기 위해 단차를 어떤 형태로 설정해야 할지 결정해 설계와 실험에 

이용한다. 단차 후보를 3가지 정한 후 출력해서 적합한 단차의 종류를 찾는다. 

○단차 위치 설정

 단차의 위치가 어디인지에 따라 Morphing에 필요한 에너지가 달라진다. 변형에 필요한 에너지가 적으면서 

큰 변형을 형성할 수 있는 단차의 위치를 설정해서 설계와 실험에 이용한다. 인장력 측정기를 이용해 단차의 

위치를 달리한 날개들 각각의 응력을 측정해서 변형 길이- 응력 그래프를 그려 기울기를 구한다. 이 기울기를 

비교해서 변형에 필요한 에너지가 적은 단차의 위치를 찾는다.

○ Morphing 단계 설정

 설계한 날개를 Morphing했을 때 어느 정도의 효율성이 나타나는지 확인하기 위해 날개의 양력과 항력을 

측정한다. 날개를 연속적으로 Morphing하면서 측정하는 것이 현실적으로 불가능했기 때문에 가장 많이 

Morphing한 상태와 Morphing하지 않은 상태 사이를 13단계로 나눠서 각 단계에서의 날개의 모양을 본따 

그대로 모형을 만들어서 각 단계마다 실험을 진행한다. 

○ Ansys 시뮬레이션을 통한 효율성 실험적 검증

 각각의 Morphing 단계에 대해 Solidworks를 이용해 직육면체의 풍동 구조물 안에 날개 모양의 빈 공간이 

있는 모델을 설계한다. 이 모델들에 대해 Ansys 시뮬레이션을 진행하여 양력, 항력, z축 모멘트, 날개의 압력분

포를 도출한다.

 풍동 실험과의 결과를 비교하기 위해 실제 풍동 실험과 유사한 환경을 설정하여 시뮬레이션을 진행한다. 

픙속, 공기가 들어오고 나가는 면의 넓이, 날개의 위치를 비슷하게 조정했다. 

    

○ 풍동 실험을 통한 양력 효율성 실험적 검증

  3가지의 Morphing 단계가 적용된 날개에 대해 풍동 실험을 진행하였다. Ansys 시뮬레이션 결과와 마찬가지

로 양력, 항력, 모멘트를 구한다, Ansys 시뮬레이션 결과와 비교해 최적의 에너지 효율성을 가지는 날개를 

찾는다.

○ 구동 메커니즘 개발 및 이론을 통한 수학적 검증 

 기존의 Morphing 윙처럼 날개를 변형하는 장치가 날개 안에 있는 것이 아닌, 무인기의 본체 부분에 장치를 

장착해서 무인기의 안정성을 높일 수 있는 구동 메커니즘을 개발한다. 날개의 무게가 작고, 본체의 무게가 

큰 것이 기존보다 더 안정적이라는 것을 물리적으로 증명한다. 
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2)  설계의 독창성

 항공기 연구에서 높은 효율성을 가지면서 다양한 비행 조건에 대응할 수 있는 항공기를 연구하는 것은 매우 

중요하다. 다만 기존의 고정된 날개로는 날개의 작동범위에 제한이 있기에 에일러론과 플랩을 이용하여 모핑 날

개를 제작한다. 고정된 모양을 가진 날개는 비행 환경에 대처하기 위해 에릴러론, 플랩, 슬랫 등과 같은 다양한 

장치를 활용하지만, 이는 날개의 불연속성을 야기하여 날개의 효율이 감소되는 단점을 가진다. 이러한 기존 항

공기 날개의 한계를 극복하기 위해 주어진 비행 환경에서 다양한 임무를 수행할 수 있는 모핑은 날개 모양을 

연속적으로 변경하여 에너지 효율과 공기역학 성능을 향상시키는 장점이 있다. 2015년 aerospace에서 연구한 

자료를 통해 양력과 항력의 경향성을 유추해냈다. 최근 모핑 항공기는 2016년 National Business Aviation 

Association을 통해 소개되었다. 날개의 내부를 육각구조를 이용해 모핑하는 경우와 fishback 구조 등을 이용해 

날개가 받는 힘을 어떻게 잘 분산시킬 수 있을지에 대해 소개되었다. 이후 2019년 스위스 취리히 연방 공과대

학교에서 3D 프린터를 이용한 복합재 모핑 무인항공기를 개발하였다. 여기서 쓰인 방식은 유연구조를 항공기 

날개에 적용하여 날개 전체의 뒤틀림으로 조종성을 얻게 되는 방식이다. Northwestern Polytechnical 

University는 앞전과 뒷전이 모두 변형하는 모핑 메커니즘에 관한 연구를 진행하여 공력 해석과 시뮬레이션을 

통해 항력의 감소와 양력의 증가를 확인하였다. 또한, 날개 내부에 서보 모터를 달아 모터를 통해 모핑하는 방

식으로 어느 정도의 효율을 낼 수 있는지 연구를 진행하였다. 국내 연구로는 최근 모핑 윙에 관한 연구들이 제

시되었다. 가위형 가변 캠버 모핑윙 ( Design, Analysis and Manufacturing of Variable Camber Morphing 

Wing with Deployable Scissor Structures)과 핑 유연 리브 구조물 및 모핑 플랩 날개 개발에 관한 연구를 진

행하였다(문석민(2021). Woo 등(2012)은 Morphing Wing Mechanism Using an SMA Wire Actuator 개발을 

진행하기도 하였다. 본 연구는 날개의 단차 종류를 달리하여 Solidworks 프로그램을 이용해 여러 변인을 적용

한 단차를 삽입한 날개들을 설계한 후 인장력 측정기를 통해 응력 실험을 진행하여 적합한 단차를 제시하였다. 

적합한 단차를 여러 가지 방식으로 모핑 모양을 만들어 ansys 프로그램 및 풍동 실험을 통해 이론과 실제 실험

값을 비교하여 적합한 모핑의 정도를 알아내는 실험을 진행한다. 각각 풍속에 따라 모핑마다의 결과값이 다 다

르기 때문에 풍속에 알맞은 모핑의 변화를 알아낸다.

3)  설계의 제약조건 및 문제 해결 방법

 Morphing을 했을 때 날개가 기존의 날개보다 더 큰 양력을 받을 수 있으며, 실험에 적합한 익형을 찾아야 한

다. 이는 NACA 익형들의 특징을 비교해 해결한다.

 출력할 때 변형되지 않는 조건에서 날개의 두께를 최대한 얇게 설정해 변형에 필요한 에너지가 적게 들 수 있

도록 한다. 이는 3가지 후보를 두고 직접 출력해 해결한다.

 적은 힘으로 Morphing이 가능하면서 날개의 모양을 유지할 수 있는 단차를 설정해야 한다. 이는 직접 출력해 

인장력 측정기로 실험을 진행하여 해결한다.

 최적의 날개를 찾기 위해 실험할 때, 날개를 연속적으로 Morphing할 수 없다. 따라서 13단계의 날개를 설계해 

각각 실험한다.

 앞에서 세부 사항들을 결정한 날개에 대해 효율성을 실험해 검증하는 것이 필요하다. 이는 풍동과 Ansys 실험

으로 해결한다. 

 기존의 Morphing 윙과 차별화되는 구동 메커니즘을 통해 무인기의 비행능력을 향상시킬 수 있어야 한다. 이는 

날개를 Morphing하는 모터의 위치를 달리하는 메커니즘을 설계하고, 이를 이론으로 검증해서 해결한다. 
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  ( 3)  설계 내용

○ 날개 익형 설정

 직접 새로운 형태의 날개를 디자인하는 것이 아니라 NACA에서 공인된 익형 중 적합한 것을 찾아 설계를 

진행했다. 익형을 정하기 위해 표 8의 내용과 같이 NACA 4, 5, 6- digits의 장단점을 정리했다.

NACA 4-digits NACA 5-digits NACA 6-digits

장점
- 압력중심이 적게 이동함

- 거칠기에 덜 민감함

-최대 양력 계수가 높음

-피칭 모멘트가 작음

-거칠기에 덜 민감함

- 최대 양력 계수가 높음

- 운용영역 내에서 

  양력이 높음

- 양력이 낮은 영역에서 항력이 

낮음

단점
- 최대 양력 계수가 낮음

- 항력과 피칭 모멘트가 낮음
- 항력이 상대적으로 큼

- 운용영역 외에서 항력 큼

- 거칠기에 민감함

활용 예시 항공기, 헬리콥터
항공기, 헬리콥터

비즈니스 제트기
제트 비행기

표 8 NACA 4,5,6 digts series의 장단점 및 활용되는 예시 비교

  큰 양력을 만드는 것이 목적이었기 때문에 최대 양력 계수가 높은 것이 유리하고, 풍동 실험을 위해 날개의 

거칠기에 덜 민감하고 운용영역의 풍속이 너무 크지 않아야 했다. 따라서 NACA 5-digits 중 한 익형을 선택하는 

것으로 정했고, 두께가 커서 모핑의 효과가 잘 보일 것이라고 예측한 23024을 최종적으로 선택했다.

그림 3 선택한 익형_NACA 23024 (airfoil.com)

○ 단차 종류 설정

 Solidworks 프로그램을 이용해 여러 변인을 적용한 단차를 삽입한 날개들을 설계한 후 출력해 실험을 진행하여 

적합한 단차를 찾았다.

 단차 종류 후보는 3가지를 떠올렸고, 이를 솔리드웍스로 디자인한 뒤 출력해서 어떤 종류의 단차가 모양을 

더 잘 유지하고 변형할 때 힘을 적게 사용해도 될지 확인했다.

그림 4 1번째 단차 그림 5 2번째 단차 그림 6 3번째 단차

 시험 결과. 3번째 단차가 가장 적합하다고 판단했다. 3번째 단차는 뒤쪽 날개 부분이 앞쪽 부분보다 아래에 

있도록 설계해 출력한 후 이를 인공적으로 위로 올려넣는 방식의 단차이다. 
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○ 단차 위치 설정 

 단차의 위치를 정하기 위해 단차의 위치를 다르게 한 여러 종류의 날개 안쪽에 구멍을 추가해서 설계했다. 

그 구멍에 가벼운 탄소 막대를 끼워 넣고, 인장력 측정기와 막대를 실을 이용해 연결해서 실험을 진행햇다. 

각 날개에서 변형에 필요한 힘을 구하기 위해 변형 길이에 따른 응력 그래프를 얻었고, 그래프의 기울기를 

비교했다. 

그림 7 

인장력 측정기에 

날개를 연결해 

진행한 실험 과정

그림 8 변형 길이에 따른 응력 그래프 (mm-N)
그림 9 변형 길이에 따른 응력 평균값 비교

 기울기가 가장 작은, 즉 변형에 필요한 힘이 가장 적은 위치인 1번 위치를 선택했다.

○ Morphing 단계 설정

 날개의 아랫면 중 수평인 부분에서 단차의 끝까지의 거리가 10mm부터 38mm가 되도록 변형할 때, 거리를 

일정하게 나누어 15가지 단계를 설정했다. 각 단계마다 Morphing된 모양을 스캐너로 스캔한 뒤, 지오지브라를 

이용해 점을 찍어 각 날개의 모양을 좌표로 표현했다. 점은 35개 내외를 찍었으며, 이는 airfoil.com에서 제공하

는 날개 익형의 좌표의 개수와 비슷한 값이다. 이렇게 얻은 좌표를 솔리드웍스로 불러온 뒤, 자유곡선 도구를 

이용해 최대한 모양이 비슷하면서 표면이 연속하도록 설계했다. 
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그림 10 날개 모양에 대응하는 좌표
그림 11 Solidworks에 좌표 입력해 얻은 곡선

○ Ansys 시뮬레이션을 이용한 결과 도출

  Ansys 실험을 위해 직육면체 모양 풍동 구조물 안에 날개 모양의 구멍이 뚫려 있는 형태를 설계했다. 날개 

모양의 구멍은 공기가 지나가는 통로이다. 구조물의 수평을 맞추기 위해, 날개 아랫면의 수평인 선에 접하는 

평면을 기준으로 삼았다.

그림 12 풍동 구조물_Solidworks

그림 13 수평 맞춘 풍동 구조물_Solidworks 

 Ansys에서 구조물을 불러와서 메쉬와 실험을 진행했다. 이때 설정한 메쉬의 크기는 0.003이며, refinement 

도구를 이용하여 날개 주변에 더 정밀한 메쉬가 만들어지도록 했다. 

그림 14 메쉬 사진_Ansys 그림 15 날개 주위에서 더 조밀한 메쉬 형성

 분석은 100번 반복을 통해 도출한 결과의 평균 값을 이용해 수행했다. 진행한 실험에서 x축의 향은 날개 

앞쪽이 바라보는 방향을, y축의 방향은 날개를 바라볼 때 윗면이 보이는 방향이다. Ansys 시뮬레이션을 통해 

변형 길이에 따른 양력과 항력, z축 모멘트의 그래프를 구했다. 
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그림 18 변형 길이에 따른 모멘트 그래프

그림 19 변형에너지에 따른 양항비 그래프

그림 16 변형 길이에 따른 양력 그래프 그림 17 변형 길이에 따른 항력 그래프

 

 양력과 항력, z축 모멘트 모두 변형 길이가 증가함에 

따라 증가하는 추세를 보였다. 이는 모핑이 진행될수록 

양력과 항력 및 z축 모멘트가 모두 증가함을 의미한다.

 양력과 항력은 양항비를 통해 날개의 기능적인 효율성

을 구할 때 이용되고, z축 모멘트는 Morphing wing이 

비행기에 적용될 때 무게중심과 피치를 제어할 때 이용

되는 수치이다.

○ 변형 에너지의 변화에 따른 양항비 비교

날개를 변형시킬 때 소모하는 에너지와 양항비 변화와의 관계를 비교한 결과는 그림 19에 나타난 것과 같았다. 
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그림 20 라그랑주-보간 법으로 함수 식을 구하는 과정
그림 21 코드를 이용해 얻은 그래프

그림 22 울프람알파를 이용해 접점을 찾는 과정

그림 23 변형 길이에 따른 양항비 그래프와   
접점을 구할 때 이용된 부분

 날개의 변형에너지는 응력실험을 통해 얻은 날개의 탄성계수와 모핑 단계별 변형 길이를 활용해서 계산되었

다. 양항비는 Ansys simulation 결과를 통해서 본 그래프를 통해서 날개에 힘을 계속 가하여 변형에너지를 

늘렸을 때, 양항비가 최대가 되는 피크가 존재함을 알 수 있었다. 피크에 해당하는 날개는 변형 길이 18mm로 

모핑된 날개였다. 이 날개는 변형에너지 0.11J이 들었을 때, 59.65의 양항비 값을 가졌다. 날개를 모핑하기 

전의 양항비는 3.74이다. 적은 변형에너지를 통해서 양항비를 극대화시킨 것이다. 이는 날개의 모핑을 이용해 

적은 에너지로 공기역학적인 에너지적 효율을 극대화시킬 수 있다는 것을 의미한다.

○ 최적의 양항비를 갖는 변형 길이 도출 

 Ansys 시뮬레이션을 통해 양력과 항력 값을 구하였고 이를 이용하여 각각의 날개마다 양력, 항력 계수들을 

계산하였다. 그리고 항력 계수에 대한 양력 계수 그래프를 그린 후 원점에서의 접선을 그려 가장 큰 양항비 

값을 가지는 지점을 찾아 가장 성능이 좋은 모델을 선정하였다.

원점에서 접선을 그리는 과정에서 라그랑주-보간법을 이용하여 그래프의 다항식을 구하고 미분을 통해 접선의 

방정식을 얻었다.

 계산결과 x=0.23922 부근에서 원점에서의 접선과의 접점이 나타나게 되고 이 지점은 변형 길이가 20mm인 

모델의 과 가장 가까이 위치하므로 18번 모핑 모델이 양항비 측면에서 가장 성능이 좋다고 평가할 수 있다.
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그림 24 풍동에 연결된 로드 셀 그림 25 로드 셀에 날개 연결

그림 26 변형 길이에 따른 양력_풍동 그림 27 변형 길이에 따른 양력_ansys

그림 28 변형 길이에 따른 항력_풍동 그림 29 변형 길이에 따른 항력_ansys

○ 풍동 실험을 통한 결과 도출

 10, 18, 26, 38mm의 변형 길이를 갖는 날개 4가지에 대해 풍동 실험을 진행했다. 폭 30cm의 날개를 3부분으로 

나누어 출력한 뒤 막대로 서로 고정해 하나의 날개 형태가 되도록 제작한다. 제작한 날개를 풍동에 넣고 

로드 셀에 고정시킨 후 풍속 20m/s의 바람이 날개 앞쪽에서 불어오도록 설정한다. 실험은 각 날개마다 4번 

반복해서 수행했다.

 로드 셀에 의해 측정된 x축 힘, z축 힘을 이용해 양력과 항력을 구해서 변형 길이에 따른 양력, 항력 그래프를 

그리고, Ansys 실험에서의 그래프와 비교한다.

 ○ 풍동 실험과 Ansys 실험 비교 

 그림 26~29에 풍동 실험과 Ansys 시뮬레이션에서의 결과값을 이용해 그린 그래프를 나타내었다. 그

림 26, 27는 양력, 그림 28, 29은 항력에 관한 그래프이다. 
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양력 10 18 26

풍동 실험 결과 6.351 5.646 4.008
Skin Factor 고려한 값 12.703 11.291 8.017

Ansys 실험 결과 14.908 12.047 1.913

오차율 17.362 6.695 -16.500

항력 10 18 26

풍동 실험 결과 4.498 2.565 1.274
Skin Factor 고려한 값 1.709 0.975 0.484

Ansys 실험 결과 1.920 0.820 0.492

오차율 12.309 -15.878 12.264

 풍동 실험과 Ansys 시뮬레이션을 통해 얻어낸 항력과 양력과 변형 길이와의 관계를 나타낸 그래프에

서 각각의 경향성을 비교해보면 변형 길이가 커질수록, 즉 더 많이 Morphing될수록 양력과 항력이 커진

다는 것을 알 수 있다. 

 풍동실험과 ansys에서의 관계를 비교해보면 수치가 다른 점이 있다. 이는 시뮬레이션과 풍동 실험에서 

날개의 skin factor가 다르기 때문이라고 생각했다.

 Ansys 시뮬레이션의 경우, 풍동과 같은 조건이었지만 직육면체 구조물 안에 날개 모양으로 구멍을 뚫

고 나머지 공간을 공기가 지나가는 공간으로 가정하여 실험을 진행하였다. 이러한 방식은 날개의 skin 

factor를 고려할 수 없다.

 풍동 실험의 경우, 3D 모델링을 통해 설계한 날개를 PLA 재질로 출력해 실험을 진행하였으므로, skin 

factor에 의한 skin friction이 발생한다. skin friction을 고려한 항력 계수 식은 다음과 같다.

  



그림 5. skin factor 공식

(Cd =  Drag Coefficient, Ff =  Form Factor, Cf =  Skin Friction, Swet =  Wetted Surface, Sref =  

Reference Surface)

 이 공식을 통해 skin factor와 항력 계수 값이 비례한다는 것을 알 수 있다. [5] 양력 계수 역시 skin 

factor와 비례한다. [6]

표 1,2. 항력, 양력에서의 결과값 및 오차율

오차 원인은 다음과 같다.

1. skin Factor의 값이 정확하지 않다.

2. 풍동 실험에서 각 날개의 받음각이 일정하지 않다.

3. 날개를 제작할 때 풍동 실험에 들어갈 날개를 한 번에 제작할 수 없기 때문에 일부분씩 나누어 

붙이고 사포질을 하여 표면을 최대한 매끈하게 만들었다. 이 과정으로 인해 날개 표면에서 유체의 

흐름이 일정하지 않을 수 있다.

4. 날개와 풍동 사이의 빈 공간에 와류가 생기는 것을 방지하기 위해 날개에 얇은 스펀지를 붙여 빈 

공간을 메눴다. 이 스펀지에 의한 마찰력이 실험 결과에 영향을 미칠 수 있다.
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그림 30 이론 보충 사진 1 그림 31 이론 보충 사진 2

날개의 질량 : M

날개의 회전관성 : I

모터의 질량 : m

날개의 질량중심부터 모터까지의 거리 : d

날개의 기울어진 각도 : 

날개 바닥부터 질량중심까지 거리 : h

○ 구동 메커니즘 이론

 날개의 안정성을 모터의 위치 관점으로 분석하기 위해 날개에 조금의 충격이 가해졌을 때 어떤 운동을 

하는지에 대해 알아보았다. 이를 분석하기 위해 비행 중인 날개를 긴 막대 위에 올려져 있는 강체로 고

려하여 진동을 분석했다. 그림 30, 31과 같이 앞에서 본 날개의 모습을 보았을 때, 그 물리량을 다음과 

같이 정의한다.

이때 날개에   의 평형상태에서 작은 충격을 가했을 때, 질량중심의 회전방정식을 통해서 아래와 

같은 식을 얻을 수 있다.

  

  

sin ≃  ≪ 




  

이는 날개의 질량중심이 에 대한 단진동을 함을 의미하며, 그 각진동수는   





을 

만족한다. 날개의 안정성을 고려할 때, 단진동의 주기가 길수록, 진동수가 작을수록 날개는 보다 더 

안정성을 유지하며 비행할 수 있다.

따라서 진동수를 최대한 작아지게 하기 위해서는   , 즉, 모터를 날개의 몸체부분에 맞춰 설계해야 

더욱 안정한 비행이 가능하다. 
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3. 설계 수행 일정

설계 진행 내용 4월 5월 6월 7월 8월 9월

주제 구체화

익형, 단차, 두께 설정 및 

실험에 쓸 날개 출력

인장력 실험 및

단차 위치, 모핑 단계 결정

시뮬레이션 및 풍동 실험

구동 메커니즘 설계 및 제작

결과 분석 및 보고서 작성

4. 설계 결과물

  ( 1)  최종 결과물 형상 및 작동원리

그림 32 구동 메커니즘 설계
그림 33 구동 메커니즘에 의해 변형된 날개

그림 34 작동 사진 1 그림 35 작동 사진 2
 다음과 같은 구조로 모핑이 진행된다. 무인기의 본체 내부에서 모터가 작동해 풀리를 돌리면 풀리와 연결된 와

이어가 조여진다. 와이어가 조여지면 와이어에 연결된 단차가 당겨지면서 날개가 Morphing되는 원리이다. 이 

메커니즘의 장치에 연결되는 날개는 앞의 내용에서 검증된 위치와 종류의 단차가 적용된 날개이다. 위 사진에서 

보이는 모터와 연결된 장치가 무인기의 본체에 들어가 작동한다.

- 62 -



  ( 2)  최종설계 결과물의 장단점 및 의의

 응력 측정 실험을 통해 가장 좋은 변형이 일어나는 모델을 선정한 후 Ansys 시뮬레이션, 풍동 실험을 통해 가

장 효율적으로 양력과 항력을 받는 모델을 최종 선정하였다. 현재 사용되고 있는 비행체의 날개에서는 기계식 

플랩은 보조날개 뒷 부분에서 일어나는 공력 손실 현상으로 인해 효율성이 감소하는 문제점을 가지고 있다. 이

번 연구에서 얻은 모핑 날개 모델을 적용한다면 공력 손실 문제를 해결할 수 있고 날개의 변형력, 양력, 항력 

등 다양한 부분에서 효율적인 운행이 가능할 것이다. 

 또한 위의 이론에서 밝혔듯이 날개를 변형시키는 모터를 몸체쪽에 설치하면서 비행체가 안정적으로 운행할 수 

있도록 하였다. 

 실제 Ansys 시뮬레이션과 풍동 실험을 진행할 때 날개의 모핑 단계를 설정하고 각각의 단계마다 실험을 진행

하였다. 연속적인 모핑 과정에 대해서는 실험을 진행하지 못하여서 이러한 부분을 한계점으로 볼 수 있다. 

5. 활용방안 및 기대효과

 모핑을 통해 각각 풍속에 알맞은 모핑 모양을 확인하여 실제 비행을 할 때 기류에 맞는 날개 모양을 시시각각 

변화를 주어 공력 손실을 최소화하여 적은 힘으로도 큰 효율을 뽑아낼 수 있도록 날개 모핑을 한다.

 비행체가 비행을 할 때 날개 뒤쪽에서 생기는 공력 손실과 와류 현상을 모핑을 통해 줄여주어 적은 힘이 필요

하기 때문에 연비가 늘어나 환경 보존이 가능하다. 
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