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비정렬 격자 기반의 결빙 액적 해석을 위한 유한체적 기법
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Ice accretion on the solid surface is an importance factor in assessing the performance of aircraft and wind 
turbine blade. Changes in the external shape due to ice accretion can greatly deteriorate the aerodynamic 
performance. In this study, a three-dimensional upwind-type second-order positivity-preserving finite volume CFD 
scheme based on the unstructured mesh topology is developed to simulate two-phase flow in atmospheric icing 
condition. The code is then validated by comparing with NASA IRT experimental data on the sphere. The present 
results of the collection efficiency are found to be in close agreement with experimental data and show improvement 
near the stagnation region.
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1. 서  론

비행 중 항공기의 외부 표면에서 발생하는 결빙은 항공기 

의 공력 및 조종 안정성 측면에서 부정적 영향을 미친다. 이

로 인해 결빙은 항공기 개발자, 엔진 제조사, 운용자 등의 관

심이 집중되는 분야이며, 항공기 인증과 직접적인 관련이 있

다. 유사한 문제가 동절기의 저온 기후에서 운용되는 풍력발

전기 블레이드에도 발생한다. 이러한 결빙은 항공기가 적운, 

층운 등 상대적으로 습도가 높고 온도가 낮은 대기층이나 결

빙성 비 상공에 일정 시간 이상 노출될 경우 주로 발생한다. 

고정익기의 경우 최대 양력계수 및 실속각 감소, 형상항력 증

가, 트림 특성 변화, 조종력 감소 등이 관찰되며, 회전익기의 

경우는 로터 블레이드 및 엔진 성능의 저하, 엔진 연소 정지 

등이 발생한다. 이러한 항공기 운항 안전성에 직접적으로 관

련된 사항은 FAR 규정 등으로 인증절차를 명시하고 있는데, 

개발 항공기가 결빙 비행 영역에서 최대 45분간 안전하게 운

용 할 수 있음을 해석 및 시험을 통해 증명되어야 한다.

결빙에 관한 학술적 연구는 1930년대부터 그 중요성이 부

각되었으며, 1940년대에 주로 풍동실험과 비행실험을 바탕으

로 결빙에 의한 공력 영향성을 분석하기 시작하였다. 결빙에 

대한 수치해석 기법은 Messinger 등에 의해 최초로 제안되었

다. 그 후 Multi-element airfoil에 대한 결빙 형상 시뮬레이션

이 수행되었으며, Gent et al.[1]은 항공기 결빙에 의한 공력특

성 변화를 체계적으로 정리하였다. 1970년대 이후 Messinger

의 결빙 증식 모델을 삼차원으로 확장한 결빙증식에 관한 수

학적 모델을 바탕으로 컴퓨터의 발전에 힘입은 전산유체역학

을 이용한 결빙증식 시뮬레이션 기법이 가능하게 되었다[1-4]. 

초기에는 미국 NASA Glenn 연구소, 영국의 DRA, 프랑스의 

ONERA 등의 선진국을 중심으로 항공기의 결빙현상에 대한 
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Fig. 1 Flow chart

실험적, 이론적 분석이 수행되었다. 1990년대 후반부터는 캐

나다를 중심으로 CFD 기법에 기초한 결빙 전산 시뮬레이션 

연구가 활발히 진행되고 있다[5-9]. 

결빙 액적장을 수치적 방법으로 모사하기 위해 전통적으로 

비점성 패널 기법 및 오일러-경계층 연계 해석 기법을 활용하

여 액적의 궤적을 예측하는 Lagrangian 기법이 사용되었다. 하

지만 최근에는 Eulerian 기법을 이용하여 액적의 궤적을 예측

하는 연구가 활발히 진행 중이다. 이는 Langrangian 기반 모델

이 계산시간 측면에서 효율적이나 복잡한 형상 및 경계층 연

계 시 세심한 주의가 필요한 반면, Eulerian 기반 모델은 복잡

한 형상 및 경계층에 대한 고려 없이 적용할 수 있는 장점이 

있다. Lagrangian 기법을 이용한 대표적인 결빙 관련 코드로는 

NASA의 LEWICE 코드로 결빙 현상 예측, 제빙 및 방빙 장치 

설계에 사용되고 있으며, 프랑스 ONERA, 영국의 DRA에서도 

LEWICE와 유사한 TRAJICE 코드를 개발하였다. 한편 Eulerian 

기법으로는 캐나다 McGill 대학교의 Habashi 연구팀에 의해 

개발된 FANSAP-ICE 패키지[10]가 가장 대표적이다. 

본 연구에서는 유동장 계산을 위해 Navier-Stokes 방정식을 

이용하였으며 액적의 궤적은 Eulerian 기반 모델을 적용하였

다. 또한 삼차원의 복잡한 형상에 대해서 적용이 용이하도록 

비정렬 격자 기반의 유동장 및 액적장 계산 코드를 개발하였

다. 이는 비정렬 격자 기반이 고체면 근처의 격자 생성에 유

연성을 갖고 복잡한 형상에 상대적으로 적용이 쉽기 때문이

다[11]. 특히 Eulerian 액적장에 관한 수치기법의 경우 액적장 

농도를 항상 양이 되게 하며 동시에 공간 2차 정확도를 갖는 

비정렬 격자 기반의 Upwind 유한체적법은 지금까지 개발되지 

못한 상태이다[12]. Fig. 1은 개발된 결빙 관련 시뮬레이션의 

코드의 순서도를 나타낸다. 액적이 없는 순수한 유동장에 대

해 Navier-Stokes solver를 이용하여 계산한 후 동일한 격자를 

이용하여 액적 유동장을 계산하여 축적율(Collection efficiency)

을 계산한다. 개발 코드는 복잡한 형상에 대하여 적용하기 전

에 단순한 형상인 구와 단순 삼차원 날개에 대해 우선 적용

하여 기본 알고리즘을 확인하였다. 최종적으로 NASA Glenn 

IRT 실험 결과와 최신 결빙 시뮬레이션 코드의 계산 결과 비

교를 통해 개발된 코드를 검증하였다.

2. 수치 모델링

2.1 Air Flow Solver

액적 충돌 및 결빙 증식을 고려하기 앞서 유동장에 대한 

계산이 선행되어야 한다. 유동장 계산을 위해 보존 형태의 삼

차원 Navier-Stokes 방정식을 이용하였으며, 유한체적법을 기

본으로 유동장 계산 코드를 개발하였다. 아래 식들은 

Navier-Stokes 방정식을 나타낸다. 
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여기서     와 는 각각 밀도, x, y, z 방향의 속도, 

압력, 에너지를 나타낸다. 또한 와 는 Viscous stress tensor

와 Heat flux 값을 나타낸다. 대류항 계산을 위해 풍상법 

(Upwind) 계열의 Roe의 Approximate Riemann solver를 적용하

였다. 2차 정확도 향상을 위해 구배 기법인 Green-Gauss 기법

을 이용하였다. 공간항 차수 증가로 인한 해의 진동현상을 해

소하기 위해 비정렬 기법에서 주로 적용되는 Venkatakrishnan 

limiter을 사용하였다. 또한 점성에 의한 유동의 난류를 고려

하기 위해 Spalart-Allmaras 난류 모델을 적용하였으며, 시간항

은 외재법(Explicit)을 기본으로 5차 Runge-Kutta 기법을 이용

하였다. 경계조건으로 벽면에 No-slip 조건을 적용하였으며 원

방 경계에 Riemann invariant를 적용하였다. 그 외 Navier-Stokes 

방정식을 닫기 위해 이상기체 상태 방정식을 이용하였다[13-14]. 

2.2 Droplet Impingement Solver

대기 중의 과냉각된 액적장을 계산하기 위해 Convection 
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형태의 Eulerian 기반 액적 충돌 방정식을 이용하였다. 이는 

공기와 물이 혼합된 다상 유동 모델로 Bourgault et al.[15]에 

의해 연구되었으며, 액적 충돌 방정식은 액적에 대한 연속 방

정식과 운동량 방정식으로 구성되어 있다. 수치기법은 개발된 

CFD 코드를 적극 활용하기 위해 유한 체적법을 기반으로 하

였으며 액적 충돌 방정식은 아래 식과 같이 기술된다[9,16].
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여기서    는 각 단위 부피당 액적의 체적분율(Volume 

fraction of water), 액적의 x, y, z축 방향의 속도를 나타낸다. 

는 중력가속도, 는 평균액적지름 (Mean volume 

diameter)을 나타낸다. 또한,  는 공기흐름에 의한 액적

에 대한 항력과 액적에 작용하는 중력 및 부력을 나타내는 

것이다. x축, y축와 z축 방향의 항력과 부력을 식으로 나타내

면 아래 식과 같다.

  

  

  

   (6)

  

 

여기서 는 공기의 밀도, 는 액체의 밀도,  와 

는 각 방향 공기의 속도를 나타내며, 는 중력가속도를 나타

낸다. 식 (6)의 마지막 식은 액적의 부력에 대한 축방향 성분

을 나타낸다. 또한, 식 (6)에 제시된 각 방향에 대한 

는 아래 식과 같이 표현된다[17].
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의 항에 제시된 는 공기의 동점성(Dynamic viscosity)를 

나타내며, MVD는 액적의 직경을 나타낸다. 은 액적에 

대한 각 방향의 레이놀즈 수를 나타내며 아래와 같이 정의된다.

   

    (8)

   

는 각 방향에 대해서 구형으로 가정한 액적의 실험

적으로 구해진 항력 계수이며, 아래 식과 같이 표현된다[17]. 

  
  ×

  
  × (9)

  
  ×

이는   일 때 적용되며,  ≥ 일 

때는 항력 계수가 0.4로 정해진다. 액적 충돌 방정식을 계산

한 후 액적이 표면에 부착되는 비율을 나타내는 축적율에 관

련된 식은 아래와 같이 표현된다.

 ∙
 (10)

여기서 는 축적율, 는 x, y, z축 액적의 속도벡터, 은 

고체 표면의 수직벡터를 나타낸다. 액적에 대한 경계조건은 

액적이 고체면에 충돌하는 경우와 충돌하지 않는 경우에 대

해 분리되어 제시되며, 고체면에 충돌하는 경우 고체면에서 

액적의 속도는 고체면에 인접한 Cell의 속도와 일치한다. 또

한 액적이 충돌하지 않는 경우 고체면에서 액적의 속도는 ‘0’

로 관련 경계조건을 식 (11)에 제시하였다[9]. 

   i f ∙≥    i f ∙≤  (11)

액적 충돌 방정식을 계산하기 위해 대류항은 2차 정확도 

풍상법을 이용하였으며 시간항은 외재법을 적용하였다. 경계

조건으로 벽면에 No-slip 조건과 원방경계에 Riemann invariant

를 적용하였다[9,17-18]. 
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Fig. 2 Grid topology and boundary condition (15.04 cm sphere)

Fig. 3 Grid topology and boundary condition (DLR-F4 wing)

3. 계산 결과

3.1 Clean Air Flow 결과

액적장을 계산하기 앞서 액적이 존재하지 않은 공기에 대

한 유동장 계산을 수행하였다. 대상 모델로 액적에 의한 축적

율 실험자료가 있는 지름이 15.04 cm인 구 형상으로 해석을 

수행하였다[19-20]. 나아가 항공기 결빙의 대표적인 문제인 후

퇴각이 있는 날개 형상 DLR-F4 wing 계산으로 확대하였다. 

유동장의 해석 조건은 Table 1과 같다.

격자 생성을 위해 상용 프로그램인 GAMBIT을 이용하였으

며, 비정렬 격자 구조 정보와 후처리는 상용 프로그램인 TECPLOT

를 이용하였다. Fig. 2와 Fig. 3은 각각 15.04 cm 구와 DLR-F4 

15.04 cm Sphere DLR-F4 Wing
Number of Grids 106,441 477,246
Reynolds Number 790,000 4,500,000

Mach Number 0.2236 0.35
Angle of Attack 0 Degree 0 Degree
Static Pressure 95840 Pa 101325 Pa
Temperature 280.15 K 260 K

Table 1 Initial condition of clean flow field

              Fig. 4 Pressure distribution over 15.04 cm sphere
(left: FLUENT, right: present code)

Fig. 5 Comparison of pressure coefficient over 15.04 cm sphere

                Fig. 6 Pressure distribution over DLR-F4 wing
(left: FLUENT, right: present code)

Wing에 대한 격자와 경계조건에 대해서 나타낸 것이다. 

Fig. 4는 상용 프로그램인 FLUENT V13과 본 연구에서 개

발된 유동장 코드에서 계산된 구에서의 압력 분포를 각각 나

타낸 것이다. 그리고 Fig. 5는 보다 정확한 값을 비교하고자 

y=0인 면을 잘라 구의 압력계수에 대해서 실험, FLUENT 

V13, 현 코드의 결과 값들을 비교한 것이다. 비교 결과 실험, 

FLUENT V13 결과와 정성적, 정량적으로 유사한 경향을 나타

냄을 확인하였다.

개발된 유동장 코드에 대한 15.04 cm 구의 적용 가능성 확

인을 바탕으로 DLR-F4 wing에 대해서 개발된 코드를 추가적
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                    Fig. 7 Comparison of pressure coefficient
over DLR-F4 wing (y=0.0)

                    Fig. 8 Comparison of pressure coefficient
over DLR-F4 wing (y=-0.25)

                    Fig. 9 Comparison of pressure coefficient
over DLR-F4 wing (y=-0.5)

으로 적용하였다. 구 해석 비교와 마찬가지로 FLUENT V13과

의 압력분포에 대해서 비교하였다. Fig. 6을 통해 DLR-F4 

            Fig. 10 Collection efficiency over 15.04 cm sphere
(left: FENSAP, right: present code)

wing 압력분포에 대해 FLUENT V13과 현 코드를 비교한 결

과 거의 유사한 것을 확인할 수 있었다. 보다 더 정확하게 값

을 비교하고자 y축 값이 0.0, -0.25, -0.5인 부분에 대해서 압력

계수를 계산하여 그래프로 비교하였다. Fig. 7~9를 보면 알 수 

있듯이 FLUENT V13 값과 현 코드의 압력계수가 매우 유사

한 값을 갖는 것으로 나타났다. 이를 통해 개발된 CFD 코드

의 적용 가능성을 확인하였다.

3.2 Droplet Impingement 결과

공기 유동장 계산을 위해 적용된 동일한 격자계를 이용하

여 액적장 계산에 대한 계산을 수행하였다. 액적장은 일반적

으로 액적의 크기가 동일하지 않은 액적들로 분포된다. 흔히 

Langmuir D 분포를 이루고 있으며, 액적의 크기를 동일하게 

가정한 계산 결과는 액적이 고체 표면과 충돌하는 위치는 유

사하나 축적율에 다소 차이가 나타날 수 있다. 본 연구에서는 

계산 시간 측면에서 효율적인 액적이 일정한 것으로 가정하

였다. 또한, 액적이 상호 충돌하지 않고 파편이 발생하지 않

으며, 액적장에 의한 공기의 유동 변화는 없는 것으로 가정하

였다. 이는 액적의 크기가 작은 경우에 대해 적절한 가정으로 

액적의 크기가 큰 경우 액적에 의한 공기의 유동 변화에 대

한 고찰이 추가적으로 필요하다. 다만 본 개발된 코드는 항공

기가 비행 중 결빙 조건에 노출될 경우, 즉 액적량, 0.8 g/m3, 

평균액적지름 40 μm 이하인 경우 충분히 적용 가능한 가정으

로 본 가정은 다수의 연구를 통해 적용 가능성을 확보한 상

태이다[17]. 액적장의 계산 조건은 Table 2와 같다. 

Fig. 10은 15.04 cm 구에 대해서 상용 코드 FENSAP와 개

발된 코드의 구 주위 축적율 분포를 비교한 그림이다. 축적율 

(Collection efficiency)는 물리적으로 자유류에 포함된 액적 중 

고체 표면에 충돌하는 액적의 비율을 의미한다. Fig. 11은 보

15.04 cm Sphere DLR-F4 Wing
Mach Number 0.2236 0.35

Liquid Water Contents 0.2 g/m3 0.19 g/m3

Mean Volume Diameter 18.6 μm 21 μm

Table 2 Initial condition of droplet fields
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                    Fig. 11 Comparison of collection efficiency
over 15.04 cm sphere

               Fig. 12 Collection efficiency over DLR-F4 wing
(left: FENSAP, right: present code)

다 더 정확하게 비교하고자 액적 충돌 실험과 FENSAP, 개발

된 액적장 코드에 대해서 축적율을 그래프로 나타낸 것이다. 

결빙 풍동실험, FENSAP 코드 결과를 바탕으로 개발된 액적

장 코드의 계산 결과와 비교해 본 결과 정성적, 정량적으로 

유사한 경향을 나타냄을 확인하였다. 축적율 분포에서 양끝 

부분에서 FENSAP과 현 코드 예측 값이 실험 측정값보다 작

게 나타나는 것을 확인 할 수 있는데, 이는 전산 시뮬레이션

에 크기가 동일한 액적으로 가정하였기 때문인 것으로 판단

된다. 또한 Fig. 11를 통해 구의 정체점 주위 축적율은 개발된 

코드가 FENSAP에 비해 보다 실험 값에 정량적, 정성적으로 

더 근접하는 경향을 나타냄을 확인하였다. 상용코드인 

FENSAP의 경우 정확도 향상을 위한 고차 수치기법 확장에 

대한 언급이 제시되어 있지 않는 반면, 본 코드는 2차의 정확

도를 제시하고 있으며 이는 본 개발된 코드의 장점으로 판단

된다. 수치기법 측면에서 FENSAP은 유한요소법 기반의 

SUPG(Streamline Upwinding Petrov-Galerkin)와 복잡한 인공점

성항 추가 기법을 사용한 반면[20], 본 코드는 유한체적법 기 

반 Positivity-Preserving HLLC(Harten-Lax-van Leer-Contact) 기법

을 사용하였다[9,16]. 구 해석을 바탕으로 개발된 액적장 코드

를 DLR-F4 wing에 적용하여 보았다. 이는 개발된 코드를 복

잡한 형상에 적용하기에 앞서 후퇴각이 존재하는 삼차원 날

개형상인 DLR-F4에 우선 적용하여 축적율을 비교하였다. 비

교결과는 실험 결과 값이 존재하지 않아 최신 결빙 상용 프

                    Fig. 13 Comparison of collection efficiency
over DLR-F4 wing (y=0.0)

                    Fig. 14 Comparison of collection efficiency
over DLR-F4 wing (y=-0.25)

                    Fig. 15 Comparison of collection efficiency
over DLR-F4 wing (y=-0.5)

로그램인 FENSAP을 이용하여 축적율을 비교하였다.

유동장과 마찬가지로 DLR-F4 wing에 대해서 비교한 결과 

Fig. 12를 통해 FENSAP과 현 코드의 축적율 분포가 유사한 
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것을 확인하였다. 또한 Fig. 13~15와 같이 y축 값이 0.0, -0.25, 

-0.5인 부분의 축적율 값을 그래프로 비교하였다. 구의 경우와 

유사하게 전체적으로 FENSAP과 현 코드가 유사한 값을 예측

하는 것을 확인하였다.

4. 결  론

비행 중 항공기 표면에 발생하는 결빙은 비행 안정성에 치

명적인 악영향을 초래한다. 이를 방지하기 위해 FAR Part 25 

Appendix C 제시되어 있는 결빙 조건에서 45분간 비행이 가

능하도록 항공기를 설계해야 한다. 설계된 항공기의 결빙 안

전성을 시험하기 위해 풍동 실험 및 시뮬레이션 코드가 활용

되며 최종적으로 항공기의 결빙 인증에 이용될 수 있다. 현재 

결빙 해석을 위한 시뮬레이션 기법으로 Lagrangian 기반의 액

적 충돌기법에서 Eulerian 기반의 액적 계산기법으로 발전하

고 있다. 이는 최근의 CFD 분야의 기술적 성숙도에 힘입은 

바가 크다. 

본 연구에서 비정렬 격자 및 유한체적법 기반의 CFD 및 

액적장 코드를 개발하였다. 복잡한 항공기 형상에 대한 결빙 

해석과 사용자 편이를 위해 비정렬 격자 기반의 코드를 개발

하였다. 개발된 코드를 이용하여 복잡한 형상을 수행하기에 

앞서 간단한 구 형상의 축적율에 대해서 풍동 시험과 최신 

액적장 상용코드와의 비교 연구를 수행하였다. 특히 Eulerian 

액적장에 관한 수치기법의 경우 액적장 농도를 항상 양이 되

게 하며 동시에 공간 2차 정확도를 갖는 비정렬 삼차원 격자 

기반의 Upwind 유한체적법을 최초로 개발하여 벤치마크 문제

인 구 유동에 대해 검증한 것이 큰 의미가 있다고 할 수 있

다. 또한 후퇴익 날개 형상인 DLR-F4 형상에 대하여 상용 프

로그램  FENSAP과의 비교연구를 수행하였다. 유동장의 압력

분포 및 액적의 축적율 분포 측면에서 정성적으로 유사한 결

과를 보여줌을 확인하였다.

본 연구를 통하여 항공기에 발생하는 결빙에 의한 공력영

향성 해석에 바탕이 될 수 있는 CFD 기반의 결빙 해석기법

을 개발하고자 하였다. 비정렬 기반의 CFD 기법 개발을 통해 

복잡한 형상 및 향후 결빙증식 해석 시 예상되는 격자 재생

성 문제를 효율적으로 대처하고자 하였다. 향후 더 복잡한 형

상의 대단위 문제 해석이 가능하도록 현 비정렬 격자 기반 

코드를 병렬 코드로 확장할 계획이다.
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