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변형격자계를 이용한 3차원 날개 주변의 비정상 유동 해석 

유 일 용,1 이 병 권,2 이 승 수*3

THE COMPUTATION OF UNSTEADY FLOWS AROUND THREE DIMENSIONAL WINGS

ON DYNAMICALLY DEFORMING MESH

Ilyong Yoo,1 Byungkwon Lee2 and Seungsoo Lee*3

Deforming mesh should be used when bodies are deforming or moving relative to each other due to the 
presence of aerodynamic forces and moments. Also, the flow solver for such a flow problem should satisfy the 
geometric conservation law to ensure the accuracy of the solutions. In this paper, a RANS(Reynolds Averaged 
Navier-Stokes) solver including automatic mesh capability using TFI(Transfinite Interpolation) method and GCL is 
developed and applied to flows induced by oscillating wings with given frequencies. The computations are performed 
both on deforming meshes and on rigid meshes. The computational results are compared with experimental data, 
which shows a good agreement.
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1. 서  론

1990년도 이후, 컴퓨터 계산 속도의 눈부신 발전에 따라 

전산유체역학(CFD)의 응용분야도 확대되어 왔다. 특히, 많은 

계산시간을 요구하는 3차원 비정상 유동(unsteady flow) 문제

를 해석하는데 있어서 계산 성능 향상을 통해 가시적인 성과

가 있었다. 그 중에서 유체-구조 연계(fluid-structure interaction)
문제나 조종면의 상대운동(control surface movement), 공력 형

상 최적화(aerodynamic shape optimization)문제와 같이 경계가 

시간에 따라 변하는 문제(boundary moving problem)의 경우 매 

시간마다 격자의 변형 혹은 재생성 과정을 거쳐야 하기 때문

에 계산시간의 부담이 증가한다. 따라서 이러한 격자구성 단

계에서의 계산 효율성 및 격자의 품질을 높이기 위해 다양한 

격자구성법이 소개되었다.
변형격자를 구성하는 방법은 크게 두 가지로 생각해 볼 수 

있다. 첫째는 보간법을 이용한 대수적 방법(algebraic 
interpolation method)이고 다른 하나는 반복 계산을 통해 편미

분 방정식(partial different equation)을 수렴시켜 얻은 해를 이

용해 구성하는 방법이 있다. 후자의 경우 좋은 품질의 격자를 

구성할 수 있다는 장점이 있으나 수렴을 위한 반복 계산이 

이루어져야 하기 때문에 계산량이 증가하는 단점이 있다. 이

와 반대로 대수적 방법을 통해 격자를 구성하게 되면 격자구

성 과정에서의 계산시간을 절약할 수 있지만 격자 품질이 후

자에 비해 떨어진다[1].
대수적 방법으로 많이 쓰이는 것이 호길이(arc-length)를 기

반으로 한 초월유한 보간법(transfinite interpolation method)이

다. 초월유한 보간법은 Gordon과 Hall[2]에 의해 처음 소개되

었으며 주로 정렬 격자계에서 사용한다. 초월유한 보간법에 

관한 내용은 다음과 같다. 정사면체로 이루어진 계산공간

(computational space)에서 적절한 조합함수(blending function)를 

선택한 후 각 방향의 단방향 보간(univariate interpolation)을 수
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Fig. 1 Flowchart for deforming mesh
Fig. 2 The swept volume

행하여 부울리언 합(Boolean sum)을 통해 내부격자를 생성한

다. 그리고 계산공간에서 만들어진 격자들을 임의의 모양을 

갖는 물리적 공간(Physical space)에 사상(寫象)하여 변형격자

를 완성한다. 이 때 사용하는 조합 함수의 차수에 따라 선형, 
Lagrangian, Hermite cubic 보간법을 수행할 수 있다. 반복적 

방법(interative method)은 높은 품질의 격자를 구성하기 위해 

공간 좌표를 편미분 방정식을 이용해 이산화한 후 수렴이 될 

때까지 반복 계산을 수행한다. 사용하는 편미분 방정식에 따

라 타원형(elliptic)과 쌍곡형(hyperbolic) 격자 생성법이 있으며 

타원형의 경우 경계 근처의 격자 간의 직교성과 간격 조절이 

가능하다. 따라서 주로 점성 유동장 해석에 맞는 격자 생성법

으로 알려져 있다[3]. 쌍곡형은 초기 격자를 이용해 경계의 

수직방향으로 전진하며 새로운 격자를 구성하는데 타원형에 

비해 빠르며 적용하기 쉽다[4-5]. 이외에도 비정렬 격자계에서 

자주 사용하는 방법인 스프링 상사(spring analogy)법이 있다. 
스프링 상사법은 초기의 격자들이 가상의 스프링에 연결되어 

힘의 평형 상태에 있다고 가정하여 격자의 변형이 일어나면 

스프링의 강성(stiffness)에 따라 새로운 격자가 힘의 평형 상

태를 이루도록 격자들을 생성하는 방법이다. 스프링의 강성은 

격자 간의 길이에 반비례하도록 설정되어 있으므로 격자들 

간의 충돌이 일어나지 않는다. 그러나 대 변형(large 
deformation)이 일어날 경우 격자점이 면이나 모서리를 통과함

으로써 발생하는 음의 체적격자가 나타날 수 있다. 그러므로 

이를 극복하기위해 정렬 격자계에서는 대수적 방법을 그리고 

비정렬 격자계에서는 스프링 상사법을 혼합하여 유동 문제에 

맞게 성공적으로 적용한 연구사례도 발견할 수 있다[6-8]. 
본 논문에서는 정렬 격자계를 이용하여 다양한 날개 익형

에 대해 변형격자를 적용시킨 결과를 논하였다. 변형하는 격

자를 위해 초월유한 함수를 이용하여 변형 후의 내부 격자를 

생성하였고 경계조합 조절함수(boundary-blended control 
function)를 사용하여 격자 간격을 조절하였다. 날개 주변 유

동 해석에는 예조건화된 비정상 Reynolds-averaged Navier 

Stokes 방정식에 2-방정식 난류모델을 이용하는 코드를 사용

하였다. 또한 계산 시간을 절약하기 위해 다구역(multi-block) 
격자계와 함께 MPI 라이브러리를 이용한 병렬 계산을 수행하

였다. 해석은 격자의 변형정도와 유동장의 형태에 따라 비점

성/점성 문제로 나누어서 해석을 수행하였다. 해석결과는 풍

동시험치와 유동장 전체를 강체운동으로 고려하여 해석 했을 

때의 수치해석 결과와 비교하였다. 

2. 지배방정식 및 수치해석 방법

난류 압축성 유동의 지배방정식인 3차원 예조건화 RANS 
방정식과 2-방정식 난류 모델 방정식을 지배방정식으로 사용

하였다. 수치해석을 위해 유한체적법(finite volume method)을 

바탕으로 지배방정식의 공간 미분항을 이산화하였고 격자 경

계면에서의 수치유량 벡터는 Roe의 근사 리만해[9]를 이용해 

비점성 유량 벡터를 계산하였다. 또한 MUSCL 외삽법과 제한

자를 같이 사용하여 고차의 공간 정확도를 확보하면서 안정

적인 수치해석이 이루어지도록 하였다. 점성 유량 벡터는 중

앙차분법을 적용하였고 시간적분법으로는 2 parameter 계열로

서 2차의 시간 정확도를 유지하도록 매개 변수를 선정하였다. 
비정상 유동해석을 위해 이중시간 적분법(dual time stepping 
integration method)[10]을 사용하여 AF-ADI(Approximate 
Factorization Alternating Direction Implicit) 및 선형화를 통해 

발생하는 오차를 제거하도록 하였다.

3. 변형격자 구성방법

3.1 초월유한 보간법(Transfinite Interpolation; TFI)
초월유한 보간법의 표현식은 총 세 번의 과정을 거쳐 완성

된다. 우선 식 (1)과 같이 계산 공간의 세 개의 축 방향으로 
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Fig. 4  Time history of the lift coefficient

각각 단방향 보간식을 구성한 후 텐서 곱을 통해 각 축간의 

상호 관계식을 도출하여 식 (2)에 나타내었다. 최종적으로 식

(1)과 (2)를 부울리엔 합(Boolean sum)의 식에 대입하면 식 (3)
과 같은 형태를 얻을 수 있다. 
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여기에서   그리고 는 계산 공간에서의 축 방향 성분이

다. 또한 는 계산 공간과 물리 공간간의 변환행렬이다. 식 

(1)과 (2)에 나타나는 와   그리고 는 조절 함수로서 본 

연구에서는 계산효율을 고려하여 선형 조절 함수를 사용하였

다. 선형 표현식은 다음과 같다.
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3.2 격자간격 조절(grid spacing control)
초기에 생성된 격자의 간격을 변형 후 재생성된 격자계에

도 이 간격을 유지하기위해 유한초월 보간법에는 조합함수

(blending function)를 제공한다. 본 연구에서는 앞서 언급했듯

이 조합함수에 선형 함수를 사용하였다. 그러나 유한초월 보

간법에서 사용하는 조합함수는 변형에 대한 격자의 적응

(adaptation)에 효과적일 수 있으나 문제에 따라 원하는 격자간

격을 얻지 못할 수 있다. 따라서 격자의 간격을 변형에 맞게 

조절하기위해서는 조합함수를 문제에 따라 수정해서 사용해

야한다. 이를 위해 여러 가지 방법이 존재하나 가장 효율적인 

방법은 격자간격을 조절하기위한 새로운 중계 영역

(intermediate domain)을 생성하는 것이다. 본 연구에서는 격자

의 간격을 원활히 유지하기 위해 호길이(arc length)와 경계조

합 조절 함수(boundary-blended control function)를 사용하여 중

계 영역을 생성하였다. Soni[1]가 제안한 경계조합 조절 함수

는 각 경계의 가장자리를 따라 격자 간격을 조절하게 되며 

표현식은 다음과 같다.
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Fig. 5 The grids over a F-5 wing
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Fig. 6 Steady pressure distributions

 


 


(5)

3.3 자동 격자 구성도

변형된 형상에 맞추어 구성될 격자는 매시간 Fig. 1과 같

은 작업을 수행하게 된다. 즉, 변형이 일어난 면들을 2차원 

초월유한 보간에 의해 먼저 구성한 후 최종적으로 3차원 초

월유한 보간을 통해 변형 체적의 내부 격자를 생성하게 된다.

4. 기하학적 보존법칙(Geometric Conservation Law)

변형이 있는 격자계에서 유동해석을 할 때 격자의 체적을 

기하학적 고려만으로 계산을 하면 균일 유동에서 이산화 방

정식의 해를 만족하지 않게 된다[11]. 이 문제를 극복하기위

해 시간에 따른 격자의 체적을 균일 유동에 대하여 항상 만

족할 수 있도록 구함으로써 이를 해결할 수 있다. 기하학적 

보존법칙을 나타내는 식은 먼저 예조건화 되지 않은 

Navier-Stokes 방정식의 적분식에 균일 유동장을 대입하여 구

한 식 (6)으로부터 시작한다.



 

 



   (6)

식 (6)을 Navier-Stokes 방정식과 동일한 2 parameter 계열의 

시간 적분법을 적용하면 다음과 같은 GCL을 얻을 수 있다.


 

∆ 


(7)

여기에서 

  ∆ ∆ ∆
∆ ∆ ∆ (8)

이때 는 cell의 경계면이 움직이면서 이동한 체적

(swept volume), , 이고 Fig. 2에는 굵은 점선으로 표현하였

다. Fig. 2의 가는 점선으로 표시된 체적이 변형 전의 체적이

고 실선으로 나타낸 것이 변형 후의 체적이다. 이때 구(舊)체
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Geometry Grid deformation Flow type

NACA0012 Semi 3D Large RANS

F-5 Full 3D Small Euler

Delta Wing Full 3D Large RANS

Table 1 Test cases
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Fig. 7 The imaginary part of the pressure coefficient distributions in an unsteady state

적의 한 경계면이 쓸고(swept) 지나가는 면적이 곧 이동체적

이 된다. 여기서 cell의 경계면이 이동하는 속도는 다음과 같

이 나타낼 수 있다.

∆ 
  (9)

식 (9)를 각 방향에 대해 전개하면 식 (8)의 격자속
도, , 의 값을 구할 수 있다.

5. 해석 결과 및 검토

변형격자를 사용하여 피칭 운동을 하는 3차원 날개 주변의 

유동장을 해석하였다. 해석은 Table 1과 같이 날개의 유형, 격

자 변형정도와 유동 형태에 따라 이루어졌다.

5.1 NACA0012의 피칭운동

변형격자계를 이용한 해석의 검증을 위한 첫 번째 문제로

는 잘 알려져 있는 NACA0012의 피칭운동이다. 3차원 문제로 

다루기 위해 날개의 양옆을 대칭면으로 처리하여 2차원 익형

으로 모사하였다. 자유류의 마하수는 0.283이고 레이놀즈 수
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Fig. 8 The real part of the pressure coefficient distributions in an unsteady state

는 난류 영역인 ×이다. 피칭 운동을 위한 감쇄 진동

수 는 0.302이고 시간에 따른 받음각은 다음과 같다.

  sin∞ (10)

이때 초기받음각()은 15°이고 진폭()은 10°이다. 난류유

동을 풀기위해  SST 난류 모델을 사용하였고 문제에 사

용된 격자수는 125,375개이다. 비정상 해석에 사용한 시간간

격은 2차원 해석을 통해 얻은 ∆  을 사용하였고 이후

의 문제에도 같은 시간간격을 적용하였다. 해석은 총 세 번의 

주기 동안 이뤄졌고 이중시간 적분에 사용하는 가상 시간항

(Fictitious time term)의 반복횟수는 30으로 하였다. Fig. 3은 

NACA0012 익형 모델의 격자계를 나타내며 스팬방향으로 5개

의 격자를 주었다. Fig. 4에는 시간에 따른 양력계수의 변화를 

실험치 및 해석치들과 함께 도시하였다. 이때 강체 운동 해석

결과의 경우 전체 유동장을 강체로 가정하고 피칭운동을 해

석한 결과를 나타낸다. 변형격자를 사용하여 해석한 결과가 2
차원 해석 결과 및 강체 운동 해석결과와 일치하고 있으며 

풍동시험치[12]와도 비교적 잘 일치함을 그림에서 알 수 있다.

5.2 F-5 날개의 피칭 운동

첫 번째 검증문제의 형상이 2차원 에어포일 형상을 기본으

로 하는 것에 비해 이번 문제는 완전한 3차원 형상을 갖는 

문제이다. 따라서 날개의 끝단에서 나타나는 내리흐름과 같은 

3차원 효과를 예상할 수 있다. 본 문제를 위해 Fig. 5와 같은 

C-H 형태의 격자계를 F-5 날개에 적용하였고 격자수는 
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Fig. 10  The grids used for delta wing calculation

Fig. 11 The pressure contour over the wing

193×33×33의 총 210,177이다. 계산에 사용한 F-5의 익형은 

modified NACA64A004.8이며 비틀림각은 0°이다. 이 밖에도 

날개의 종횡비가 1.58이며 앞전 후퇴각과 테이퍼비가 각각 

31.9°, 0.28이다. 유동 조건으로는 자유류의 마하수가 0.95로 

천음속 유동장이고, 날개의 피칭운동은 0.26의 감쇄 진동수를 

갖고 식 (10)과 같이 진행하게 된다. 단 여기서는 초기받음각

이 0°이고 최대 받음각이 0.532°로 비교적 작은 변형이 주어

지게 된다. 계산에 사용한 초기조건은 받음각 0°에서 수행되

었으며 이 초기조건 두 곳의 스팬에서 표면 압력 계수를 Fig. 
Fig. 6에 풍동시험치[13]와 비교하였다. 앞전에서 발생한 충격

파와 그 이후의 현상에 대해 시험치와 비교했을 때 잘 맞는 

것을 확인 할 수 있다. 그러나 점성의 효과를 무시한 해석이

기에 뒷전에서의 충격파가 시험치에 비해 보다 좁은 구간에

서 표현되는 것을 확인할 수 있다. Fig. 7과 Fig. 8에는 피칭

운동의 3주기 이후의 비정상 표면 압력 계수를 풍동시험치와 

비교하였다. 풍동시험에서 사용한 압력계수의 정의를 따르기 

위해 여기에서 비정상 표면 압력계수는 다음의 식을 사용하

였다.

Pr  
 




 sin∞

  
 




 cos∞

(11)

여기서  은 한주기가 된다. 특히, Fig. 7은 식 (11)의 

허수부분에 관한 후처리 값이고 Fig. 8은 실수부의 값을 나타

낸다. 풍동시험치와 비교하였을 때, 표면 압력계수의 분포가 

상당히 잘 일치하는 것을 확인할 수 있다. 특히 앞전과 뒷전 

부근에서 발생한 충격파의 시간에 따른 이동으로 인해 충격

파가 일정 구간에 걸쳐 표현되고 있음을 알 수 있다. 또한 정

상상태에서의 압력계수와 마찬가지로 점성효과가 생략되어 

있기에 뒷전에서의 충격파의 세기와 위치가 풍동시험치와 다

소 차이가 있다. 여기서 특히 변형격자를 사용한 해석이나 강

체운동의 해석결과 사이에는 동일한 값을 보이고 있다. 그리

고 Fig. 9의 받음각에 따른 수직력계수의 이력곡선을 통해 정

량적으로 변형격자의 계산 신뢰성을 확인할 수 있다.

5.3 삼각 날개의 피칭운동

두 번째 계산문제 역시 풍동시험치[14]가 알려져 있는 65°
의 후퇴각을 갖는 삼각날개의 피칭운동 문제이다. 계산에 사

용한 격자계는 C-H 형태이며 Fig. 10에 나타내었다. 격자 생

성에 필요한 자세한 사항은 참고문헌[14]에 기술되어 있다. 
격자생성 시 풍동시험에 사용되었던 sting을 무시하였다. 또한 

sting을 장착하기 위한 날개뿌리의 ogive형상의 연결부도 무시
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Fig. 12 The pressure coefficient at α = 12°, 9° at downstroke, 6°, 9° at upstroke

하였다. 계산은 8개의 계산영역으로 나누어서 병렬로 계산을 

수행하였다. 계산에 사용된 격자의 총 개수는 763,776 개이고 

병렬 계산에 사용한 프로세서는 4개이다. 유동은 레이놀즈 수

가 ×으로 난류 유동이며 NACA0012 문제와 마찬가지

로  SST 난류 모델을 해석에 적용하였다. 자유류의 마

하수는 0.4이고 피칭운동의 감쇄 진동수는 0.4이다. 받음각은 

초기에 9°로 주어지고 3°의 진폭으로 진동한다. 비정상 해석

에 사용한 시간간격과 가상시간에 사용하는 반복횟수는 첫 

번째 문제에서 사용한 값과 동일하다. 
Fig. 11에서는 날개 표면의 압력분포를 나타내고 있다. 날

카로운 앞전 부근에서 생긴 강한 압력 저하가 스팬을 따라 

위치하고 있음을 볼 수 있다. 특히 삼각날개의 상단과 하단의 

압력 차이를 정성적으로 확인해 볼 수 있다. 비정상 해석은 

총 3주기 동안 이루어졌으며 강체 운동 해석과 병행하여 이

루어졌다. Fig. 12에서 알 수 있듯이 강체운동 해석결과와 변

형격자계를 사용한 결과가 일치함을 알 수 있다. Fig. 12에 나
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타낸 날개 표면의 압력계수는 그 중 마지막 한주기의 받음각 

12°, 하강 운동에서의 9°, 6° 그리고 상승운동 중의 9° 에 대

하여 후처리한 결과이다. 여기서 는 스팬을 따라 날개

뿌리(root)부터 날개끝(tip)방향으로의 길이를 무차원화하여 표

시한 값이다. 비정상 해석 결과는 풍동시험치 및 참고문헌[15]
의 해석결과와 함께 비교하였다. 참고문헌[15]의 수치해석에

서는 RANS 방정식에 Baldwin-Lomax 난류모형을 사용하였다. 
압력 계수의 경우 날개의 상단에서 발생하는 앞전 근처의 

suction peak의 값과 와류의 크기가 시험치와 해석치들 간에 

약간의 차이가 존재하나 전 영역에 걸쳐 잘 일치함을 볼 수 

있다. 이 차이는 격자생성 시 무시한 날개 뿌리부터의 sting의 

영향으로 보인다.

6. 결  론

변형격자를 이용하여 시간에 따라 운동을 하는 날개 주변

의 유동장 해석을 수행하였다. 변형격자계는 유한초월 보간법

과 적절한 격자 간격 조절을 통해 변형 후의 내부 격자들을 

완성하게 된다. 매 시간 변형을 고려한 격자생성이 이루어져

야 하므로 계산의 효율을 위해 선형 보간법을 선택하였고 다

구역 격자계에서 병렬 계산이 가능하도록 프로그램을 완성하

였다. 특히 난류 유동장에서 변형 정도가 큰 해석 문제들을 

선택하여 풍동 시험치 및 강체 운동 해석결과와 비교 하였고 

성공적으로 변형격자계의 적용을 검증하였다.

후  기
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