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Abstract 

Flow fields in a half ducted propeller fan have been investigated by three-dimensional Reynolds-averaged 
Navier-Stokes (RANS) simulations and a vortex core identification technique. The simulation at the design 
operating condition shows that the tip vortex onset point is located at 30 percent tip chord of the suction 
surface on the blade tip. There is no interaction between the tip vortex and the adjacent blade, so that the tip 
vortex smoothly convects to the rotor exit. However, the high vorticity in the tip vortex causes the wake and 
the tip leakage flow to be twined around the tip vortex and to interact with the pressure surface of the adjacent 
blade. This flow behavior corresponds well with experimental results by Laser Doppler Velocimetry. On the 
contrary, the simulation at the low-flowrate operating condition shows that the tip vortex onset point is located 
at the 60 percent tip chord of the suction surface. In contrast to the design operating condition, the tip vortex 
grows almost tangential direction, and impinges directly on the pressure surface of the adjacent blade. 

기호설명 
 

cθ 절대속도의 원주방향속도성분   [m/s] 
r   프로펠러팬 날개의 반경         [m]  
P 전압        [Pa] 
Ps   정압상승량       [Pa] 
Q 체적유량       [m3/s] 
Ut   날개끝단속도      [m/s] 
ν  hub/tip비 
ρ  밀도      [kg/m3] 
ω 각속도       [rev/s] 
ζP 전압손실계수 
φ 유량계수( = Q / [ π (1-ν2 ) r2 Ut ] ) 
ψ 압력계수( = 2Ps / ( ρUt

2 ) ) 
첨자 1  날개의 입구부 

1. 서 론 

Shroud 가 날개후단 만을 덮고 있는 프로펠러팬
은 공조기기의 실외기, 자동차엔진, 전자제품의 집
적회로 등의 광범위한 영역에서 강제대류를 이용
한 냉각장치로 가장 일반적으로 선택되어지고 있
는 유체기계이다. 이러한 높은 활용성으로 인하여  
프로펠러팬의 고효율화에 따른 소형화, 쾌적운전
에 따른 저소음화의 요구는 지속적으로 강조되고 
있다. 
이상의 지속적인 요망에 따라, 프로펠러팬의 공

력성능과 소음에 대한 연구가 지속적으로 진행되
어 왔으며, 최근까지의 수많은 연구결과를 통하여 
날개 끝단에서의 와류유동(Vortical flow)은 프로펠
러 팬의 공력성능 및 소음특성과 밀접한 관계가 
있음이 밝혀졌다. 특히, Fukano(1990) 등은 프로펠
러팬에서 Shroud의 형상을 포함하여, Shroud와 날
개 끝단과의 거리, 위치 등의 형상인자와 공력성
능 및 소음간의 관계를 실험하여, 위의 사실을 증
명하였다. 또한, Akaike와 Kikuyama는 LDV (Laser 
Doppler Velocimetry)를 이용하여 프로펠러팬 날개 
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Fig.2 Characteristics of the test fan(Experiment ) 
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전, 후에서의 와류유동형태를 계측하였으며, 저유
량 운전조건에서 Shroud 전단부에 역류를 동반한 
와류유동이 존재함과, Shroud 형상의 최적화로 날
개 끝단에 위치한 와류유동을 조절하여 소음을 감
소시킬 수 있음을 밝혀내었다(1993). 최근에는 張 
등이 날개의 후단 만을 Shroud 가 덮고있는 프로
펠러팬에 대하여 해석적 연구를 수행하였으며, 이 
연구를 통해 날개의 전단부에서 발생한 Tip vortex
가 원주방향으로 발달하여 인접날개의 정압면 끝
단에 충돌하고 있음을 보여 주었다(2001), 또한 연
이은 비정상거동의 해석을 통하여 날개 정압면의 
충돌영역에 대한 압력변동의 주파수특성을 분석한 
결과, Tip vortex거동이 팬소음과 깊이 관여함을 증
명하였다(2003). 
본 연구는 날개 후단을 Shroud 가 덮고있는 프

로펠러팬의 유동장에 있어서, Tip vortex 거동을 상
세분석하기 위해 RANS(Reynolds-averaged Navier-
Stokes) 해석을 수행하였으며, 해석결과는 특히 와
류거동의 특성에 초점을 맞추어 가시화하여 한계
유선과 함께 분석하였다. 그 결과 설계점에서는 
Tip vortex, Tip leakage flow, Tip leakage vortex 및 후
류(wake)가 서로 연관되어 그 특성변화에 영향을 
주고 있음이 밝혀졌다. 또한, 저유량 영역의 해석
결과는 Tip vortex의 거동이 설계점의 경우와 전혀 
상이하게, 즉, Shroud 전방의 발생위치에서 원주방
향으로 발달하여 인접날개의 정압면과 직접 충돌
하고 있음이 관찰되었다. 
 

2. 해석대상 프로펠러팬의 특성 

2.1 프로펠러팬의 형상 및 특성곡선 
본 연구의 해석 대상인 프로펠러팬의 3 차원 형
상을 Fig.1 에 나타내었다. 이 프로펠러팬의 설계
점에서 유량계수φ 는 0.291, 압력계수ψ는 0.130 이
다. 또한, 날개의 단면은 익형(airfoil)으로 설계되
어 있으며, 무차원 회전수 0.373, 날개 직경 0.47m, 
hub/tip 비 0.3404, 날개 수 3, 날개와 shroud 의 간
의 최소거리는 날개 반경의 3.3%이다. 

Fig.2 는 이 프로펠러팬의 특성을 실험하여 얻어
진 성능곡선으로, 청색은 유량-정압 특성을, 적색
은 유량-소음특성을 나타낸다. 수치해석은 설계 
및 저유량의 두 지점에서 실시하여, 그 특성을 비
교 분석하였다.  
 

2.2 LDV측정결과 
Fig.3 은 프로펠러팬 출구에서의 LDV 측정 결과 
얻어진 속도벡터와 난류강도의 분포를 보여준다. 
여기에서 화살표는 속도벡터를, 등고선은 난류강
도를 나타내고 있다. 측정면은 유동방향, 즉 축방
향에 대하여 수직인 면에 해당하므로 속도 벡터는
2차유동에 해당한다. 

Fig.3 에서, 날개에 해당하는 영역에 속도벡터의 
급속한 변화와 더불어 난류강도의 집중이 두드러
지는데, 이것은 후류 유동장의 특성을 나타내고 
있다. 또한, 부압면과 Hub 사이에 발생하고 있는 
난류강도의 집중은 Corner separation 의 발생에 해
당된다. 특히, 날개와 날개 사이의 Mid-pitch 에서 
속도벡터의 거동이 급변함과 동시에 高난류강도가 
집중되고 있음을 관찰할 수 있는데, 이것은 이 측
정면을 통과하는 Tip vortex 의 위치임을 알 수 있
게 해준다. 그런데, Tip vortex 중심과 정압면의 사
이에 난류강도의 상승 및 집중이 관찰되며, 이 특
이한 현상에 대해서는 본 논문의 후반에서 해석결
과와 함께 논의하기로 한다. 
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3. 수치해석방법 

3.1 지배방정식의 차분화 
본 연구에서는 압축성, 3 차원 RANS 방정식에 
대하여, 緩和風上差分도식을 적용하여 차분화한  
후, 음해법(implicit method)을 이용하여 해석하였다. 
적용된 수치해법의 개요는 다음과 같다. 
지배방정식의 공간차분은 셀(cell) 중심에서 유
한체적법이, 시간차분에는 Euler 음해법이 적용되
었다. 와동(渦動) 구조를 정확하게 묘사하기 위하
여 비점성 거동은 TVD(Total variation diminishing)
식에 근거한 고해상도 풍상차분도식으로 평가된다. 
Chakravarthy(1986)의 Riemann 해법은 Roe 의 근사
법이며, Anderson 등에 의한 3 차 정확도를 갖는 
MUSCL (Monotonic Upstream-centered Scheme for 
Conservation Laws)법이 적용되었다. 이러한 해석방
법 즉, Riemann 해법에 기초한 고해상도 풍상차분
법은 충격파 뿐만 아니라, 전단층 묘사에도 뛰어
난 것으로 알려져 있으므로 압축성 유동이나, 본 
연구와 같은 회전유동의 특성을 묘사하는데 적절
할 것으로 사료된다. 
점성거동은 Gauss 이론에 근거한 중앙차분법으
로 계산되었으며, 와점성(Eddy viscosity)을 평가하
기 위하여 Baldwin & Lomax 대수난류모델을 사용
하였다. 이 경우 경계층의 천이는 Baldwin & 
Lomax 모델에서 제안된 값을 수정없이 적용하여, 
Gauss-Seidel법으로 직접 계산하였다. 

 

3.2 유동영역 및 계산 격자계  
Fig.4 는 H-type 격자로 형성된, 본 연구에서의 
프로펠러 팬 계산영역을 보여주고 있다. 해석 대
상인 유동장은 날개 수가 3 매이므로, 120°영역만
을 그 해석의 대상으로 설정하였다. 이 계산영역
은 다시, 2 개의 영역으로 분리되며, Block 1 은 날
개가 있는 주영역에, Block 2 는 Shroud 및 외벽을 
포함하는 주변영역에 해당한다. 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

Table 1  Grid system and node numbers 
System Nc Ns Np Total 
Block 1 127 62 130 
Block 2 98 20 130 1,278,420 

Table 1은 격자계를 구성하고 있는 절점의 수를 
보이고 있다. 여기에서 Nc, Ns 및 Np 는 각각 축방
향, 반경방향 및 원주방향의 절점 수를 나타낸다. 

 
3.3 경계조건 
벽경계조건의 경우, No-slip, 단열조건으로 벽함

수를 사용하지 않고 벽에서의 점성효과를 직접 평
가하였다. 이때, 벽과의 최소격자 거리는 3×10−4 이

다. 또한, 입구에서는 입구면에 수직한 균일유동이 
유입되는 것으로, 출구에서는 유출유량에 근거한 
내부 셀 Flux 를 바탕으로 축방향 속도를 수정, 계
산하였으며, 그 외의 물리량에 대해서는 구배를 
무시하였다. 

4. 결과 및 검토 

4.1 설계점 운전에서의 유동특성 
Fig.5 는 원주방향으로 평균한 설계점에서의 자
오면유선(Meridional streamlines)을 보여준다. 이 유
선으로부터, 해석대상인 프로펠러팬은 날개의 전
면부 이외에도 Shroud 가 덮고 있지 않은 상부영
역도 유입부에 해당함을 알 수 있다. 한편, 유동장
이 원주방향으로 평균되었지만, Tip vortex 거동이 
Shroud 와 날개 끝단 사이에 존재하고 있으며, 이 
영역은 blockage 효과로서 Shroud 하단의 유동장을 
방해하고 있음을 알 수 있다. 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

Fig.4 Computational Grid system 
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(a) Suction surface       (b) Pressure surface 
Fig.8 Limiting streamlines on blade surfaces (φ =0.291) 
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Fig.9 Limiting streamlines on blade surfaces (φ =0.291) 

Fig.7 Vortex structures and total pressure loss distributions
near rotor exit (φ =0.291) 
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Fig.6 은 3 차원 와(渦)구조를 보이고 있다. 와의 
색은 Normalized helicity 로써, 적(赤)색은 1, 녹(綠)
색은 0 에 해당한다. 그림에서, Normalized helicity
는 거의 1인 것으로부터, 와의 발생위치로부터 날
개의 출구까지 강하게 휘감기고 있다는 것을 알 
수 있다. 또한 Tip vortex 의 발생위치는 부압면 
30% 코드위치로, Shroud 의 전단까지는 거의 날개
면 측에 연하여 하류로 진행하다가, Shroud 하단에
서 Shroud 의 벽면효과에 의하여 원주방향으로 진
행하다가 하류로 흘러나가고 있다. 한편 날개의 
후단에서 Tip leakage vortex의 거동이 관찰되며, 거
의 원주방향으로 발달하지만, 부압면으로부터 원
주방향의 약 25%지점까지 발달하고 있다. 이 두 
와류유동의 간섭에 대해서는 후술하기로 한다. 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.7 의 좌측은 설계점 운전에서의 유동장의 구
조로, Tip vortex 의 거동과 함께 그 회전의 중심축
에 수직한 단면에서의 전압손실분포 및 유선들을 
보이고 있다. 또한 우측그림은 익후단(Trailing 
edge) 직후에서의 유동장을 확대하여 보여주는  
것으로 출구근처에서의 와류유동, 그 중심에 수직
한 단면에서의 전압손실분포 및 주위의 유선을 형
태를 상세하게 보여준다. 단, 전압손실계수의 정의
는 다음의 식(1)과 같다. 

2/U
/)PP()crrc(

2
t

111
P

ρω
ζ θθ −−−

=            (1) 

또한, 그림에서 Vortex core 의 색은 전압손실분
포와 구분하기 위하여 보라색으로 표시하였다. 그
림에서 단면 I~IV 의 전압손실계수의 분포에서, 고

손실유체의 집중은 Vortex 의 중심 및 후류의 영역
과 잘 일치하고 있음을 알 수 있으며, 이들 전압
손실계수가 높게 나타나고 있는 고손실 유체들의 
거동을 분석하기 위하여, 이 단면들을 통과하는  
유선의 거동을 살펴보기로 한다. 그림에서 적색 
유선은 후류, 백색 유선은 Tip leakage flow, 그리고 
흑색 유선은 Tip vortex 주위의 유동에 해당한다. 
우선, 흑색 유선은 Tip vortex 발생위치로부터 그 
중심 코어(core)를 따라 발달함과 동시에, vortex 의 
회전에 따라 그 주위를 휘감고 있는 것을 알 수 
있다. 그런데, 이러한 고손실 유체의 선회는 백색
의 Tip leakage flow유선과 적색의 후류 유선도 동
일하게 나타나고 있으며, 이것은 이들 유선이 Tip 
vortex core 에 휘감기고 있다는 사실로 확인할 수 
있다. 즉, 날개의 후류가 하류로 흘러나가는 것이 
아니라, Tip vortex의 강한 선회성분에 의하여 인접
날개의 정압면을 향하여 발달하고 있는 것이다.  
이러한 Tip leakage flow 와 후류의 특이한 거동의 
원인은 프로펠러팬의 경우, Tip vortex 의 형성과정
에서 그 발생 위치인 날개 전단부가 개방되어 있
어서 Shroud 와 같은 벽면효과가 존재하지 않으므
로 Tip vortex 의 선회가 강하게 형성되고, 상대적
으로 고손실, 저속유동인 Tip leakage flow 와 후류
는 이러한 Tip vortex 의 강한 선회에 휘감기어 원
주방향으로 진행하여 인접날개의 정압면과 간섭하
게 되는 것으로 사료된다. 결과적으로, 원주방향의 
Tip leakage flow 및 후류는 Fig.7의 단면 I~IV에서  
Tip vortex중심위치 외에 특별한 고손실 유체의 집
중영역을 형성시키고 있는 것이다.  

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.7에서 설명한 Tip leakage flow 및 후류의 원

주방향 유동은 인접날개 정압면의 끝단과 간섭할 
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것으로 사료되며, 이 결과 날개 경계층 내에는 부
착선이 형성될 것이다. Fig.8은 날개표면에서의 한
계유선(Limiting streamlines)으로 경계층내의 유동형
태를 보여주며, Fig.7에서 거론한 내용이 타당함을 
증명하고 있다. 
우선, 부압면의 한계유선은 원심력에 의한 반경
방향의 유동 외에 특별한 유동형태는 존재하지 않
음을 알 수 있다. 그러나, 경계층 내에서의 유동이 
부압면의 경우보다 변화가 적을 것으로 여겨지는 
정압면의 경우, 오히려 날개 끝단 근처에서 부착
선(Attachment line)의 형성됨과 동시에, 날개의 원
심력에도 불구하고, 날개 내경방향으로의 유동이 
부착선 하단으로 형성되고 있는 것을 알 수 있다. 
이것은 Fig.7 에서 설명한 바와 같이 Tip vortex 의 
강한 선회에 휘감긴 Tip leakage flow와 후류가 인
접 정압면에 충돌하여 형성시키는 것으로, 전술한 
추론이 타당함을 보여주는 증거이다. 
또한, 위에서 Tip leakage flow 와 후류의 원주방
향거동에 의해 형성되는 고손실 유체의 집중영역
은 유동방향에 대해 수직한 단면에서도 그 특징을 
나타낼 것으로 사료되며, Fig.9는 이 사실을 잘 표
현하고 있는 그림이다. 

Fig.9 는 실험과 계산결과를 동시에 비교하고 있
는 그림으로 해석의 타당성을 보여주는 동시에 위
에 거론한 내용을 재차 설명하는 그림이다. 우선,  
좌, 우의 각면은 프로펠러팬 출구의 동일위치에서
의 결과로, 좌측 실험의 경우는 난류강도를, 우측 
해석의 경우는 전압손실분포를 보여준다. 두 단면 
그림의 비교에서 해석의 경우에 Corner separation
을 충실히 예측하지 못하고 있으나, 그 이외의 모
든 유동 특징은 적절히 예측하고 있음을 알 수 있
다. 즉, 후류를 비롯하여, Mid-pitch 부에 위치한 
Tip vortex의 거동과 더불어, Tip vortex와 인접 날
개의 정압면 사이에 나타나는  고 난류강도의 집
중이, 해석의 경우에도 고손실 에너지의 집중으로 
Tip vortex와 압력면 사이에 길게 분포하여 나타나
고 있음을 알 수 있다. 

 

4.2 저유량 운전에서의 유동특성 
Fig.10 은 저유량 영역에서의 유동해석결과를 보
여준다. Tip vortex 의 발생 위치는 부압면의 약 
60% chord 위치로, 설계점 유동에서보다 하류쪽에 
위치함을 알 수 있다. 또한, 설계점 운전과 비교하
여 Tip vortex 는 거의 원주방향으로 발달하여, 인
접 날개의 정압면과 직접 충돌하고 있다. Tip 
vortex 의 Normalized helicity 는 발생위치를 벗어난 
직 후에 거의 0이 되고 있다. 이것은 Tip vortex가 
원주방향으로 발달하여, 축방향으로의 유동특성이  
상실되는 것을 의미한다. 즉, Tip vortex는 발생 후, 
하류로 진행하지 못하고, Shroud 의 전방에서 환형
(環形)구조를 형성하며, 정압면과의 간섭은 정압면
의 끝단 약 60%지점에서 경계층 내에 박리현상을 

만들어 내고 있다. 여기에서, 저유량 운전 유동장
에서 나타난 Tip vortex와 날개면과의 직접적인 충
돌은 설계점에서의 Tip leakage vortex및 후류에 의
한 충돌보다 그 영향이 클 것으로 사료되며, 이로 
인해 소음특성은 더욱 악화될 것으로 사료된다. 
이 특성이 팬의 특성곡선인 Fig.2 에 반영되어 나
타나고 있으며, Fig.10(c)의 날개 선단의  끝 영역
에 나타나는 부착선은 환상형태의 Tip vortex링 구
조로 인한 대형 Blockage 의 영향에 의한 것으로 
사료된다. 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

5. 결 론 

날개의 후단만을 Shroud 가 덮고 있는 프로펠러 
팬의 설계점 및 저유량점 운전 영역의 유동장에 
대하여 유동해석을 수행하여, 그 결과를 가시화하
고 분석한 결과를 통하여 다음의 결론을 얻었다. 
- 설계점 운전의 경우, Tip vortex는 발생위치는 부
압면 30% chord지점이며, 인접 날개면과의 직접적
인 간섭을 발생시키지 않고 하류로 유출되고 있다. 
- Tip vortex가 간섭 없이 하류로 유출되고 있으나, 
그 강한 선회성분에 의하여, Tip leakage flow 및 후
류가 Tip vortex 주위에 휘감기고 있으며, 이들 유
동은 원주방향으로 발달하여 인접 정압면과 간섭
을 일으키고 있다. 이러한 간섭에 의하여 인접 날
개의 정압면 날개 끝단부에 부착선 및 내경방향 
유동장이 형성됨을 관찰할 수 있으며, 날개 출구 
위치면, Tip vortex와 정압면 사이에 실험에서는 고 
난류강도가 해석에서는 고손실 유체가 집중되어 
있음을 관찰 할 수 있었다. 
- 저유량 영역 운전의 경우, Tip vortex 는 부압면
60% chord 위치에서 발생하고 있으며, Shroud 전방
에서 거의 원주방향으로 발달하여, 인접 날개의 
정압면과 직접 간섭하고 있다. 그 결과, 인접 날개
의 정압면에 부착선 및 박리선이 관찰되며, 저유
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량 운전에서의 소음발생이 설계유량에서의 소음발
생보다 큰 것으로 판단된다. 
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