
J. Comput. Fluids Eng. Vol.20, No.2, pp.73-80, 2015. 6 / 73

1. 서  론

종횡비(aspect ratio)가 낮으며 높은 후퇴각(sweep angle)의 

형태로 되어 있는 삼각날개(delta wing)는 미사일이나 전투기

와 같은 고속 항공기에서 사용되고 있으며 고 받음각에서 다

른 형태의 날개보다 안정성과 기동성의 향상을 제공한다[1]. 

날개의 꼭지(apex)에서 박리된 유동은 날개 위에 앞전와류

(leading-edge vortex)를 생성하며 이것은 1차 와류(primary 

vortex)라고 불린다. 1차 와류내의 와류 중심(vortex core) 압력

은 주변 압력보다 작게 나타나며 흡입 압력(suction pressure)

을 만들어 양력증가의 원인이 된다. 이러한 양력은 항공기의 

속도가 작은 이착륙 구간이나 천음속 기동에서 매우 유용하

다. 회전하는 일차와류는 1차 부착선(primary attachment line)

을 따라 표면에 부착하게 된다. 일차와류 아래에 존재하는 이

차와류(secondary vortex)는 1차 부착선에서 박리되는 유동이 2

차 박리선(secondary separation line)을 따라 흐르는 유동과 섞

임(mixing)으로 생성되며 일차와류와 반대방향으로 회전한다. 

받음각이 증가하면서 역 압력 구배로 인해 낮은 에너지의 축 

중심 유동의 정체로 와류 붕괴가 나타나게 된다. 와류 붕괴가 

발생하면 높은 속도 변동(fluctuation)에 의해 와류 중심의 급

격한 팽창이 나타나며 축 성분과 회전 성분의 빠른 감속이 

일어난다. 이로 인해 양력과 피칭 모멘트가 감소하게 되어 큰 

불안정성을 띠게 된다. 불안정성은 하부구조(sub-structure)를 

포함하는 와도 구조에서도 볼 수 있으며 이러한 전단층 불안

정성, 와류 붕괴의 불안정성 그리고 후류 불안정성이 비정상 

유동 현상에 포함된다. 강한 와류유동의 구조는 박리 전단층

의 특징으로 볼 수 있다[2-7].

1954년에 Werlé[8]의 수동 시험을 통해 최초로 와류 붕괴

를 포착하였다. 이후에 Cunningham[9]은 와류 붕괴가 상류 표

면 압력의 변화 요인이 되는 것을 발견하였다. Thompson et 

al.[10]은 70도 후퇴각을 가지는 날개에 대해 받음각의 변화에 

따른 비정상 표면 압력 분포를 얻었다. 와류붕괴가 시작되면

서 높은 속도 변동과 와류 중심이 빠르게 팽창하며 최대 변

동 강도는 붕괴되는 와류 중심 주변에 제한된 범위에 위치한

다[11]. Breitsamter[12]은 와류 붕괴가 특정 비정상 메카니즘을 

고 받음각 도 삼각날개 와류 유동의 압력 섭동 분석
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통해 나타남을 보이고, 속도 변동과 압력 변동을 통해 난류 

유동 구조를 분석하였다.

또 다른 비정상 현상에는 날개의 1차 박리선에서 떨어져 

말려 올라가는 유동의 불안정성이 있다. Gad-el-Hak and 

Blackwelder[13]은 풍동시험을 통해 불연속 와류 하부구조 한 

쌍을 관찰했으며 와류의 불안정성(instability)은 삼각날개의 비

정상성과 연관됨을 보였다. Gordnier[14]은 Gad-el-Hak and 

Blackwelder[13]의 실험과 같은 유동조건으로 계산을 하여 동

일한 결과를 얻었으며 유동의 비정상성은 받음각, 후퇴각등에 

의존하며 속도 변동과 압력 섭동(perturbation) 등을 통해 예측

하였다[1,15,16].

본 연구에서는 DDES 방법을 이용하여 ONERA  삼각

날개의 비정상 유동장을 해석하였다. 계산에서 얻은 압력 및 

압력 섭동을 통해 삼각날개의 비정상성에 영향을 미치는 와

류 붕괴와 전단층 불안정성에 대해 고찰하였다.

2. 본  론

2.1 수치해석 기법 및 DDES 모델

2.1.1 수치해석 기법

본 연구에서는 비정상 예조건화된 Reynolds-Averaged 

Navier-Stokes 코드를 사용하여 계산을 수행하였으며 3차원 지

배방정식은 다음과 같다[17,18].
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는 원시 유동변수벡터(primitive variable vector), 는 보존

형 유동변수벡터(conservative variable vector), 와 는  

방향으로의 비점성 유속벡터(inviscid flux vector)와 점성 유속

벡터(viscous flux vector)를 나타낸다.
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여기서 ,  , , , , 는 각각 압력, 온도,  방향으로 

속도성분, 밀도, 총에너지, 총 엔탈피를 의미하며, 와 
는 

각각 층류와 난류에 의한 점성 응력텐서(stress tensor)를, 는 

방향의 열전달량을 나타낸다. 는 층류 점성계수, 는 난

류 점성계수, 는 난류 운동에너지다.
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는 Weiss와 Smith의 시간 도함수 예조건화 행렬이다. 

는 예조건화된 속도 스케일을 도입함으로써 음파 속도를 스

케일링하여 압축성 효과와 저 마하수에서 나타나는 경직성 

문제를 감소시키는데 사용된다. 행렬 는 다음과 같다.
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여기서 파라미터 는 다음과 같이 정의된다.








(8)

기준 속도(reference velocity) 은 정체 영역 근처에서 일어

날 수 있는 수치적 불안정을 제거하여 비정상 해석의 수렴성

을 증진하기 위한 제한자(limiter) 역할을 한다.

 minmax



′


  (9)

여기서 는 상수 5.0으로 고정하며  min∞ ∞ ,
′   이며 과 는 가까운 셀의 왼쪽과 오른쪽 

게이지 압력이다. 는 특성 길이이며 는 무차원화된 

시간 간격이다.

식 (1)의 지배방정식을 공간이산화하기 위해 격자중심 유

한 체적법을 사용하였다. 와류포착의 정확도를 향상시키기 위

해 scalar dissipation 형태의 수치점성을 가지는 Roe scheme을 

사용하였다. 이 방법은 예조건화된 고유치를 특성변수

(characteristic variables) 중 선형저하파(linear-degenerated wave)

에만 적용하여 수치점성을 크게 줄이는 방법이다[19]. 점성유

속의 경우에는 중심차분을 사용하였다. 비정상 유동의 시간정

확성을 얻기 위해서 이중 시간 전진법(dual time stepping)을 

사용하였고, 가상시간에서 정상해를 구하기 위해 DADI 기법

(Diagonalized ADI)[20]을 사용하였다.
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2.1.2 S-A Delayed Detached-Eddy Simulation model(DDES)

분자 점성은 Sutherland 법칙에 의해 결정된다. 에디 점성 

는 난류 응력(turbulent stress)을 결정하기 위해 아래와 같이 

정의된다.

   (10)

운동 에디 점성 는 S-A 난류 모델에서 얻어진다[21].
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여기서 우변의 첫 번째 항은 생성항, 두번째항은 소산항 그리

고 마지막 두 항은 확산과 관련된 항이다.

  


 




   




 





  







 








 
 






   
 




(12)

계수는 다음과 같이 주어진다. 

           
        

(13)

Delayed-DES는 생성항과 소산항에서 보이는 새로운 거리 스

케일 로 벽 거리 를 대신한다[22].

 max (14)

 (15)

식 (14)의   이며 블랜딩 함수(blending function) 

는 식 (16)에 표현하였다. DES97 모델[23]에서 처음으로 제

안된 필터 너비 는 하부격자 길이 스케일을 의미한다.

Fig. 1 Grid structure

   tanh   (16)

그리고 는 다음과 같이 구성된다.

  



(17)

2.2 격자 및 유동조건

Fig. 1은 계산을 위한 ONERA 70도 삼각날개의 격자를 보

여준다. 고 받음각에서의 ONERA 70도 삼각 날개에 대한 실

험결과[2,5,6]와 같은 유동조건을 계산에 적용하였다. 유동조

건은 마하수  , 중심 시위(chord)길이에 기반

한 레이놀즈수 ×, 받음각 이다. 정렬격자로 

×개 격자를 구성하였으며 흐름방향의 격자점 수는 

193개, 스팬방향의 격자점 수는 129개, 날개 표면의 격자점 

수는 ×개다. 날개의 앞전과 윗면, 아랫면은 수직방향

으로 원방경계까지의 거리를 약 10C로 하였으며 날개의 뒷전

부터 원방경계까지의 거리를 약 15C로 하였다. 앞전 유동이 

나란하게 흐를 수 있도록 격자 형태는 C-H type을 적용하였

다. 레이놀즈수를 고려하여 가 1 이하가 되도록 격자 벽

면으로부터 첫 번째 셀 간격 ×을 주었다.

비정상 해석을 위해 시간 간격은 0.001로 하였으며 각 시

간 간격마다 15번의 내부 계산을 설정하였다. 무차원화된 전

체 시간 11까지 계산하였으며 평균 데이터에 경우 무차원 시

간 10이후의 값들을 평균하여 사용하였다. 이러한 시간 평균

된 데이터는 와류 중심에 따른 압력 계수 및 압력 변동 분포, 

축 방향 속도, 난류 운동에너지에 대한 모든 정량적 결과에 

사용하였다.
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Fig. 2 Surface pressure distribution with the time step()

Fig. 3 Surface pressure coefficient distribution(x/c = 0.21 ~ 0.84)

3. 결  과

Fig. 2에는 시간간격 에 대해 0.001, 0.0025, 0.01의 표면 

압력 계수 분포를 나타내었다. 실험과의 차이는 모든 시간 간

격 케이스에서 나타나지만 전체적으로 적용한 시간 간격에 

대한 영향은 크지 않았다. 유동 해석에 사용된 격자를 검증하

기 위해 880만개, 1300만개, 3000만개를 계산하였다. 1300만개

의 격자를 통해 와류 붕괴와 전단층 내에 있는 하부구조를 

포착할 수 있었기에 본 연구에서는 전체 격자수 1300만개에 

0.001의 시간간격을 적용한 계산을 하였다. Fig. 3에서 나타낸 

삼각날개의 표면 압력계수 분포는 일차 와류(primary vortex)

와 이차와류(secondary vortex)의 영향이 있음을 확인 할 수 있

었다. 후방으로 갈수록 전반적으로 압력이 높아지는 것을 확

인하였다. 이것은 뒷전으로 갈수록 와류 붕괴와 유동의 섞임

Fig. 4 Comparison of   and  (x/c = 0.21)

Fig. 5 Comparison of   and  (x/c = 0.53 ~ 0.68)

Fig. 6 Comparison of   and  (x/c = 0.84)

(mixing)에 의해 일차 와류가 표면에 주는 영향이 작아짐을 

예측할 수 있다. Fig. 2와 3에 나타낸 표면 압력계수 분포의 

계산값과 실험값은 약 15 ~ 25% 정도의 차이가 난다. 또한, 

Reference[24]에서 확인된 타 연구자의 계산에서도 약 23%의 

차이가 나는 것으로 확인되었다. 이러한 오차 원인은 실험과

정에서 나타나는 blockage나 간섭 효과(interference effect)와 연

관되어 있다[24].

Fig. 4-6은 날개 앞전에서 뒷전으로 흐르는 유동 방향에 대

해 x = 200 mm(x/c = 0.21)부터 x = 800 mm(x/c = 0.84)까지
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Fig. 7 Iso-surface of  

Fig. 8 Streamline and surface   (left)and surface  (right) 
contour on the surface

의 표면 압력과 압력 섭동을 나타내었다. 압력 섭동은 평균 

압력과의 크기 차이를 나타내는 지표이며 식은 다음과 같다.

 







 

 (18)

여기서 는 순간 압력을 나타내고 는 평균 압력을 나타

낸다. 두 데이터의 차를 처음 데이터를 저장한 때부터 마지막

으로 저장한 까지 적분하여 저장한 데이터의 개수로 나누

어 제곱근을 얻음으로써 압력 섭동을 구할 수 있다.

x = 200 mm(x/c = 0.21) 지점에서의 결과를 나타낸 Fig. 4

를 살펴보면 표면 압력계수 분포와 표면 압력 계수 섭동 분

포에서 가장 낮은 부분인 peak point를 확인할 수 있었으며 

표면 압력계수 분포와 표면 압력 계수 섭동 분포의 peak point 

위치가 다름을 확인 하였다. Fig. 5와 Fig. 6에서도 peak point

의 위치가 다름을 알 수 있었다. Fig. 5에서 나타낸 표면 압력 

계수 섭동이 날개 앞전(Fig. 4)과 뒷전 부근(Fig. 6)에서와 다

르게 섭동 크기가 작게 나타난 원인은 Fig. 7, 8을 통해 예측 

할 수 있었다. x ~ 500 mm(x/c ~ 0.53)부근에서 와류 붕괴로 

인해 섭동하는 유동과 표면 경계층 내에 섭동하는 유동이 상

Fig. 9   distribution and cross planes of vorticity 
                        (x/c = 0.21 ~ 0.84)

Fig. 10 Iso-surface of vorticity colored by the streamwise vorticity 
component

쇄하여 표면에 압력 섭동이 작아지게 되는 것이다.

Fig. 6를 통해 날개의 뒷전으로 갈수록 표면 압력이 높아졌

다. 이 때 압력 섭동은 x ~ 500 mm(x/c ~ 0.53) 부근보다 커진 

것을 확인할 수 있었다. 이러한 원인은 가장 활발했던 와류 

붕괴 발생지점이 지나면서 와류 붕괴로 인해 섭동하는 유동이 

표면까지 영향을 주지 않고 표면 경계층 내에 섭동하는 유동

만이 표면에 영향을 미쳐 나타나기 때문이다. Fig. 4-6에서 

  인 지점은 날개의 옆면인 1차 박리선을 의미하며, 유동 

박리가 나타나므로 가 급격히 커지게 된다. 압력 변동

을 iso-surface로 나타낸 Fig. 7에서 날개의 일차 박리선 근처와 

와류 붕괴가 시작된 지점부터 압력 섭동이 나타나는 것을 확

인하였고, 날개의 꼭지에서는 유동 박리가 일어나지만 압력 

변동이 없는 강한 일차 와류가 생성되는 것을 알 수 있었다.

Fig. 9은 표면 압력 컨투어와 유동흐름 방향의 와도를 나

타낸 그림이다. 이 그림을 통해 표면 압력이 일차 와류의 영

향을 받는 것으로 확인 되었다. 또한, 와류 붕괴가 진행된 이

후 x ~ 800 mm(x/c = 0.84)에서는 일차 와류의 형태가 사라지

고 유동의 확산이 있음을 확인 할 수 있었다.

Fig. 10은 날개 위 와도를 iso-surface로 모사하였으며 스팬 
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(a) x/c = 0.32

(b) x/c = 0.53

(c) x/c = 0.84

Fig. 11 Instantaneous Axial vorticity()

방향을 따라 색을 표현하였다. 그림을 통해 왼쪽 날개와 오른

쪽 날개에서의 와류 회전 방향이 서로 반대임을 확인하였으

며 날개 위에 두 가지 형태의 와류가 존재하는 것을 알 수 

Fig. 12 Pressure coefficient and velocity along the vortex core

Fig. 13 Axial vorticity() along the vortex core

있었다. 하나는 날개 꼭지에서 박리되어 생성되는 와류와 다

른 하나는 날개의 1차 박리선을 따라 유동이 떨어지면서 와

류 주변을 감싸 돌아가는 전단층(shear layer)이다. 박리된 전

단층은 Kelvin-Helmholtz 불안정성과 유사한 유동 특징을 가지

고 있으며, 이로 인해 전단층은 독특한 하부구조(substructure)

를 가진다. 하부구조의 존재를 확인하기 위해 Fig. 11에서 흐

름방향에 따른 축 방향 와도 분포를 나타내었다. 하부구조는 

와류 중심으로 들어가거나 사라지기도 하며 뒷전 부근에서 

역 압력 구배에 의해 흩어지기 때문에 하부구조의 궤적을 따

라가는 것은 어렵지만 하부구조가 전단층에 존재하는 것을 

확인 할 수 있었다.

Fig. 12는 와류 중심을 따라 압력 계수와 속도의 변화를 

나타낸 그림이다. 역 압력 구배가 전체적으로 나타나지만 x ~ 

540 mm(x/c ~ 0.57)부터 x ~ 640 mm(x/c ~ 0.67)까지 급격한 

변화를 보이는 것을 확인할 수 있다. 낮은 압력을 이루는 영

역은 높은 속도를 가지고 있으나 급격한 역 압력 구배

(  )가 나타나면서 x ~ 540 mm 이후로 높은 압력과 

낮은 속도를 보이고 있다. Mitchell의 Laser Sheet Visualization

실험을[6] 통해 x ~ 620 mm에서 와류 붕괴가 발생하는 것을 

알 수 있었다. Fig. 13을 통해 x ~ 620 mm(x/c ~ 0.65) 위치까

지 일차와류가 강하게 존재하는 것을 확인 할 수 있었다. 와
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Fig. 14 Pressure coefficient fluctuation( ) along the vortex 
core

Fig. 15   and   distribution along the vortex core

Fig. 16 Turbulent kinetic energy and  along the vortex core

류 중심이 속해 있는 유동장을 로 나타낸 Fig. 14을 통

해 붕괴이전에 일차와류 주변의 압력 변동은 크지 않지만 일

차 와류 붕괴가 진행되면서 와류의 확산과 변동이 심하게 나

타나는 것을 포착하였다. Fig. 15에서는 x ~ 540 mm 이후로 

와류 중심의 압력은 빠르게 높아지며 유동의 난류화가 급격

하게 진행되어 압력 섭동이 빠르게 커지는 것을 확인 할 수 

있었다. Fig. 16은 DDES의 평균 데이터로 얻어진 난류 운동

에너지   ′ ′ ′와 압력 섭동을 나타내었

다. 난류 운동에너지는 각 방향 속도 섭동의 제곱에 대한 시

간평균 값으로 계산하였다. 날개의 꼭지부터 x ~ 520 mm까지

는 속도 섭동과 압력 섭동이 작으므로 난류성분이 크지 않음

을 알 수 있었다. x ~ 540 mm에서 압력 섭동이 급격하게 발

생한 이후에 x ~ 620 mm에서 유동이 최대 압력 섭동을 갖게 

될 때 속도 섭동의 증가로 난류화가 급격하게 진행하는 것을 

발견하였다.

4. 결  론

본 연구에서는 S-A DDES 난류모델을 사용하여 삼각날개

의 표면 압력 및 압력 섭동을 확인하였다. 또한, 와류 중심을 

따라 압력 계수, 압력 섭동, 난류 운동에너지를 정량적으로 

나타내었다.

표면 압력계수 분포는 1차 와류의 영향으로 나타나며 표면 

압력 섭동은 표면 경계층의 영향으로 나타나는 것을 알 수 

있었다. 의미있는 압력 섭동은 1차 박리선과 와류붕괴가 발생

하는 지점부터 존재하는 것을 확인 할 수 있었다. x/c ~ 0.57 

지점에서 역 압력 구배로 인해 압력이 높아지고 속도가 작아

지기 시작하며, 이때 압력 섭동이 증가하게 된다. x/c ~ 0.65 

지점에서 일차 와류 붕괴가 발생하게 되며 최대 압력 섭동이 

나타날 때, 급격한 난류화가 진행된다. 이후에 와류붕괴가 마

무리된 지점에서 난류 성분이 최대임을 확인 할 수 있었다. 

추후에 고 받음각 삼각날개의 와류 붕괴와 표면 위에 발달 

된 난류 경계층 사이에 직접적인 관계를 고찰하고 비정상성

의 요인인 박리에서의 불안정성을 자세히 살펴 볼 예정이다.
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