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비선형 와류격자법을 이용한 작은 종횡비 날개의 
고받음각 및 지면효과 후류 특성 분석
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Abstract : For the analysis of lifting surface at high angle of attack, a Nonlinear Vortex Lattice Method(NLVLM) was 
used. The NLVLM is intented to compute the interactions between lifting surfaces and separated vertical flow. The 
lifting surfaces are represented by a lattice of discrete vortex rings. And wakes are represented by families of 
non-lintersecting, semi-infinite vortex line segments. The image method also used to analyze the ground effect. It is 
found that vortex lines separated from lifting surfaces represent the separated flows successfully. Although the present 
method is applied for the rectangular wing and delta wing, extensions can be possible for the arbitrary lifting surfaces. 
The Present results show good agreement with experimental data.
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1. 서 론1)

아음속하에서 높은 받음각(high angle of attack)을 

갖는 양력면의 전체적인 공기역학적 힘과 힘의 분포

는 유동박리현상을 고려해야하기 때문에 매우 복잡해

진다. 이 비선형 공기역학적 특징(non-llinear aerodynamic 
characteristics)들을 예측하는 것은 매우 중요하면서도 

해결하기 어려운 문제중의 하나이다. 이들을 계산하

는데에는 양력면과 양력면으로부터 박리되어 유체 흐

름속으로 말려올라가는(rollup) 와후류(vortex wake)와
의 상호작용 문제가 발생하게 된다. 와후류는 받음각

이 증가함에 따라 공기역학적 계수들에 비선형 변분

을 발생 시키는 압력분포에 영향을 주게 된다[1]. 
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유동박리현상을 고려하지 않은 포텐셜 유동 해법

이 양력면에 대하여 압력분포나 비선형 공기역학적 

계수들을 정확하게 예측할 수 없기 때문에 1970년대

부터 높은 받음각을 갖는 양력면의 비선형 거동

(non-linear behavior)을 합리적으로 예측할 수 있는 수

치해법들이 개발되었다. 박리된 유동을 계산하기 위

해서 양력면에 대한 와류격자법(Vortex Lattice 
Method, VLM)은 말려 올라가는 후류를 포함하도록 

확장되었으며, 자유와면을 선와로 고려한 것이 비선

형와류격자법(Non-Linear VLM, NLVLM)[2-4]이다. 날
개에 대한 NLVLM은 Ermolenko에 의하여 최초로 고

안되어 Belotserkovsky 등[5]과 Kandil 등[6]에 의해 개선

된 수치해법이다.
본 연구에서는 와류이론에 근거한 비선형 와류격
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자법을 사용하여 사각날개 및 삼각날개 주위의 유동

을 해석하였다. 본 연구방법의 특성상 반복계산에 의

해 수렴된 값을 얻는데, 해가 발산하는 것을 막기 위해 

와핵모델(vortex core model)을 사용하였다.
 

2. 수치해석

본 연구에서는 모든 유동조건들이 정상상태, 비압축

성, 비점성, 비회전이라고 가정하여 유동장은 Laplace 
방정식으로 표현된다.

∇  (1)

위 방정식을 풀기 위해 필요한 경계조건은 첫째, 양
력면에 멀리 떨어진 곳에서의 교란속도는 0이 되며, 
둘째, 양력며에서 양력면과 수직한 방향의 속도성분

은 0이 된다는 flow tangency conditon[7]이다. 세 번째는 

Kutta condition이고, 네 번째 조건은 후류에서는 어떠

한 힘도 생성시키지 못한다는 force-free 조건으로 다

음과 같다.

1. ∇ →∞

2. ∇∞∙
 

3.   

4. ∞×  

양력면은 관계된 tangential 방향의 속도차이가 존

재하는 와면으로 나타낸다. 이 양력면에서의 와의 강

도분포는 속도차이의 크기와 일치한다 양력면은 이산

와선분절(discrete vortex line segment)의 격자로 이산

화될 수 있다. 격자에서 와의 분포는 flow tangency 조
건에 의하여 결정된다. 모든 경계조건을 동시에 만족

시키기 위해서는 반복과정을 수행해야 한다.
양력면은 몇 개의 이산화된 패널들로 나뉘어진다. 

패널은 vortex line segment로 속박되어 vortex ring을 형

성한다. 일반적으로 각각의 패널에는 속박와의 위치

가 각 패널 코드길이의 3/4지점에 위치하며, 제어점

(control point)이 패널의 중심점에 위치하게 된다. 분절

와에 의해 임이의 점으로 유도되는 속도는 Biot-Savart
의 법칙으로 구할 수 있다.





×



×
 ∙











 




(2)

양력면의 edge에 대한 격자 배열은 shedding 조건에 

따라 변화하게 된다. Attached edge는 속박와 성분이 

edge를 따라 포함된다. 그러나, shedding edge에서는 

edge에 평행한 속박와 성분이 존재하게 되면 Kutta 조
건에 위배되게 된다. 후류의 와면을 나타내는 와선은 

몇 개의 짧은 분절형태로 모델링하며 반복 계산과정

에 의해 다음과 같은 유선의 방정식을 따르게 된다.




∞


 


∞


 (3)

식(3)은 force-free 조건을 만족하게 된다.
와선에 대해서는 force-free 조건을 적용하므로써 

자유와선의 경로가 새롭게 계산된다. 각 분적의 끝점

의 새로운 위치는 다음과 같은 식에 의해 계산된다.


  

 ∞





 

 


  

 ∞





 

 

(4)

계산 과정은 Fig. 1의 flow chart에 나타내었다. 와의 

강도는 flow tangency 조건에 의하여 구할 수 있다.

∙∞∙
 (5)

Fig. 1 Flow chart of the present method
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여기서 A는 공기역학적 영향계수(aerodynamic influence 

coefficient, AIC)로 ∇∙을 의미한다.
Main iterative cycle은 다음과 같이 표현된다.



    (7)

해가 수렴되었는지를 결정하기 위해서 합리적인 

수렴기준이 있어야 한다. 본 연구에서는 반복 계산과

정에서 자유와선 분절의 끝점의 최대 변화폭과 와의 

강도의 최대 변화율이 계산된다. 이 변화폭과 변화율

이 어느 정도의 오차범위 이내이면 수렴되었다고 계

산하였다.
후류형상의 계산 중 해가 발산하는 현상을 방지하

기 위해 와핵모델(vortex core model)이 필요하다. 일정

한 core 반경을 정해놓고 그 반경내에서 유도속도가 

일정하다고 가정하는 균일속도모델, 반경 내에서 속

도가 0이라고 가정하는 vortex cropping 모델, 반경 내

의 유동이 강체처럼 회전한다고 가정하고 선형 속도

분포를 사용하는 강체회전 모델 등이 있다. 본 연구에

서는 강체회전모델과 균일속도모델의 중간 정도의 분

포를 나타내는 모델을 사용하였다. 이 모델은 강체회

전 모델의 첨예한 부분을 보다 부드럽게 하여 와핵 반

경 근처의 거리에 있는 와선들에 의해 유도되는 속도

차이를 줄여 안정된 수렴을 얻도록 하였다[8].
본 연구에서는 지면효과가 후류의 형상에 미치는 

영향을 확인하기 위해 경상법(image method)를 이용

하여 지면효과를 고려하였다.

3. 결과 및 고찰

본 연구 방법의 검증을 위해 Fig. 2에서 가로세로비

가 1.0인 사각형 날개에 대해 받음각의 변화에 따른 수

직방향의 힘계수를 Ermolenko[9]의 실험결과와 비교하

여 나타내었다. 약간의 offset을 갖으나 그 경향은 일치

하는 것을 확인할 수 있다.
Fig. 3은 가로세로비가 1.0인 사각 날개에 대해 받음

각이 15도, 20도 일 때 후류의 형태를 나타낸 것이다. 
날개의 측면과 후연(trailing edge)에 각각 8개 씩의 와 

분절을 위치시켰다. 날개의 전연(leading edge)부터 후

연까지 측면에 위치한 vortex segment들이 영향을 받

아 변형된 후류 형상을 나타내고 있다. 높은 받음각에

서 유동 박리가 발생하는 현상에 대해 확인할 수 있는 

후류의 경향을 확인할 수 있으며 측면에서 유동이 날

Fig. 2 Normal force coefficient according to the variation 
of angle of attack (Rectangular wing, AR=1.0).

(a) AOA= 15 degree (x-z plane)

(b) AOA= 20 degree (x-z plane)

(c) AOA=20 degree (x-y plane)

(d) AOA=20 degree (y-z plane)

Fig. 3 Seperated wake shaped of a rectangular wing for 
various angle of attacks (AR=1.0).
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(a) x-z plane

(b) x-y plane

(c) y-z plane

Fig. 4 Seperated wake shaped of a delta wing (AR=1.0).

개의 윗면에 영향을 미치는 것을 확인할 수 있다.
Fig. 4는 가로세로비가 1.0인 삼각날개에 대해 받음

각이 변화할 때 전연부터 후연까지의 후류 형상에 대

해 나타낸 것이다. 삼각 날개의 경우 사각 날개의 경우

보다 전연에서 발생한 유동박리가 날개 윗면 전반에 

걸쳐 영향을 미치는 것을 확인 하였다.
Fig. 5는 지면효과를 받는 종횡비가 1.0인 사각 날개

의 후류 형상을 비교하여 나타낸 것이다. 시위길이(c)
에 대해 지면과 전연의 높이(h)의 비로 나타낸 것으로 

h/c가 1.0이상에서는 후류의 형상이 일정하게 나타난

다(Fig. 3 (b)와 비교). 그러나 그 이하의 값에서는 후류

가 지면효과를 받아 후류 형상이 변화하는 것을 확인

(a) h/c=1.0 (x-z plane)

(b) h/c =0.5 (x-z plane)

(c) h/c =0.4 (x-z plane)

(d) h/c=0.4 (x-y plane)
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(e) h/c=0.4 (y-z plane)

Fig. 5 Seperated wake shaped of a rectangular wing for 
various heights (AR=1.0, AOA=20 degree).

하였다. 또한 Fig. 3(c),(d)와 Fig. 5(d),(e)를 비교하였을 

때, 지면효과로 인해 후류가 날개의 윗면에 더 적은 영

향을 미치는 것을 확인하였다.

4. 결 론
 
본 연구에서는 비선형 와류격자법(NLVLM)을 이

용하여 작은 가로세로비를 갖는 사각날개 및 삼각날

개의 고받음각시 후류형상 및 지면효과에 따른 후류 

형상 변화를 파악하였다.
작은 가로세로비를 갖는 사각 날개는 높은 받음각

을 가질 때 측면에서의 후류가 날개의 윗부분에 영향

을 미치는 것을 확인하였다. 이런 이유로 선형 와류 격

자법에 비해 더 정확히 실험 결과와 일치하는 것을 확

인하였다.
작은 가로세로비를 갖는 삼각 날개의 경우 높은 받

음각을 가질 때 사각 날개에 비해 전연에서부터의 후

류 영향이 크기 때문에 후류가 날개의 윗면에 전반적

으로 큰 영향을 미치는 것을 확인하였다.
지면효과를 받는 작은 가로세로비를 갖는 사각날

개의 경우 지면에 가까워질수록 후연에서 발생한 후

류의 형태가 변하는 것을 확인하였다. 지면효과의 영

향으로 측면에서 발생하는 후류가 좌우로 찌그러진 

형태를 띄는 것을 확인하였으며, 지면효과가 없을 경

우에 비해 측면에서 발생하는 후류가 날개의 윗면에 

덜 영향을 미치는 것을 확인하였다. 

항후, 날개들의 편대비행에 따른 후류의 영향 및 지

면효과를 받는 삼각날개의 후류 특성에 관한 연구를 

수행할 예정이다.
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