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ABSTRACT

A comparative study between a wind tunnel test and an XFOIL simulation looking at

the aerodynamic performance of the airfoil for MW-class wind turbine was conducted for

validation in the design stage. Tests are carried out for 21% and 30% thickness-ratio

airfoils developed for 5 ~ 10 MW offshore wind turbine and the results are compared

with the output from the XFOIL simulation at Reynolds number 1.0 x 107. The test is

performed at a free-stream velocity of 50 m/s, corresponding to a Reynolds number of 2.2

× 106 based on the chord. Surface roughness is simulated using a zig-zag tape.

Discrepancies between the results of the test and the XFOIL analysis are found, however,

meaningful data for surface pressure distribution, basic performance and surface roughness

effect are obtained from the tests, while useful lift-to-drag ratio data is found by the

XFOIL simulation.

록

본 연구에서는 MW 용량의 풍력터빈 블 이드용 에어포일의 설계 단계에서 성능 검증 

기법에 한 비교 연구를 수행하 다. 이를 해 5~10 MW 해상풍력터빈용으로 설계된 

21%와 30% 두께비의 에어포일을 사용하여 풍동시험을 수행하 으며, 이놀즈 수 1.0x107

조건에서의 XFOIL의 해석결과와 상호 비교하 다. 풍동시험은 자유흐름 속도 50 m/s, 시

 기  이놀즈 수는 2.2 x 106에서 수행되었으며, 표면거칠기 효과는 지그재그 테이 를 

사용하여 모사하 다. 비교 결과 풍동시험과 XFOIL 해석에는 차이를 보이지만, 풍동시험

을 통해 받음각 변화에 따른 에어포일 표면에서의 압력분포 변화와 기본 인 공력 성능 

 표면거칠기 효과를 확인 할 수 있었다. XFOIL은 설계조건에서 기본 인 양항비와 표면

거칠기 효과에 의한 양항비 변화 등을 확인 할 수 있었다.

Key Words : High-Thickness Ratio Airfoil(높은 두께비 에어포일), Wind Turbine(풍력터빈),

Wind Tunnel Test(풍동시험), XFOIL
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Ⅰ. 서 론

용량 풍력터빈용 블 이드 설계 시 이용률을 

극 화시키기 해서는 기본 으로 최  성능의 

형상 뿐 아니라 표면거칠기에 따른 민감도가 낮

아지도록 에어포일이 설계되어야 한다. 한,

용량 풍력터빈 블 이드의 경우 하나의 단일 에

어포일 보다는 다양한 형상의 에어포일 군이 주

로 사용되며, 최 화된 구조 설계  매끈한 형

상 등을 해 공력 형상이 닮은꼴인 에어포일 군

이 개발되어야 한다. 최근의 MW  용량 풍

력터빈의 경우 5 MW  이상의 상용화에 이어,

20 MW  설계가 시도되고 있다. 이러한 용

량 풍력터빈의 경우는 직경이 120 m 이상이며,

시  기  이놀즈 수도 1.0 x 107을 과하고 

있다. 한, 사용되는 에어포일도 항공기용의 얇

은 두께비 에어포일이 아니라 구조 으로 이 이 

큰 18% ~ 40% 정도의 두꺼운 에어포일이 주로 

사용하고 있다[1~3].

이러한 용량 풍력터빈 에어포일의 설계 단계

에서의 공력 성능 확인을 해서는 풍동시험,

산유체역학 기법, 그리고 설계 툴에서 제공되는 

해석 로그램 등이 주로 사용하고 있다. 에어포

일 설계  해석 툴로는 미국 MIT의 XFOIL[4],

네덜란드 ECN의 RFOIL[5]  독일 Stuttgard

학의 Profile[6] 등이 있다. 이러한 툴들은 주로 

패 (panel) 방법  경계층 해석 방법 등을 사

용하여 빠른 성능 해석이 가능하므로 설계 단계

에서 효율 인 장 이 있다. 그러나 실속 흐름 

해석 등에 일부 제약이 있는 것으로 알려져 있

다. 산유체역학 기법을 사용하여 설계된 에어

포일의 성능 해석을 수행하는 경우는 실물 조건

에 한 성능 해석이 가능하다는 장 이 있다.

그러나 재까지도 천이  측  난류 모사 등

에 제약이 있어 일부 제한된 역에서 용되고 

있다. 이에 비해 풍동시험은 높은 받음각까지 정

확한 흐름 천이 측  성 모사가 가능하며,

자료 생산성 등에 강 이 있어 재까지 가장 신

뢰성 있는 방법으로 볼 수 있다. 에어포일 개발 

단계에서 사용되는 부분의 풍동시험은 축소 모

형을 사용하여 시험을 수행하며 시 기  이놀

즈 수 106 반에서의 시험이 수행되고 있다. 일

반 인 공기 신 액화질소 등을 사용하여 극

온  고압 조건에서 실물과 같은 이놀즈 수 

조건으로 시험이 가능한 극 온 풍동(cryogenic

wind tunnel)을 이용한 시험 결과가  일부 제시

[9]되고 있으나, 고가의 시험 비용  계측 센서

에 추가 인 보호 장치 등이 필요하다는 문제  

등이 있다[7-9].

본 연구에서는 5 ~ 10 MW 용량의 해상 풍력

터빈 블 이드용으로 에어포일의 설계 단계에서 

풍동시험  설계 시 가장 많이 사용되는 툴  

하나인 XFOIL을 활용한 성능 검증 기법에 한 

비교 연구를 수행하 다. 에어포일은 5 ~ 10

MW  해상풍력터빈 블 이드용으로 개발된 

21%와 30% 두께비로 설계 조건에서의 이놀즈 

수는 1.0 x 107 이다. 풍동시험 모형의 시 는 

0.7 m이며, 시험 속도 50 m/s, 시 기  이놀

즈 수는 2.2 x 106에서 시험이 수행되었다. 표면

거칠기는 지그재그(zig-zag) 테이 를 사용하여 

모사하 다. 받음각 변화에 따른 에어포일 표면

에서의 압력분포 변화와 기본 인 공력 성능  

표면거칠기 효과에 한 풍동시험을 수행하 다.

설계 조건에서의 XFOIL을 사용한 에어포일의 공

력성능 해석 결과는 풍동시험 결과와 상호 비교

하여 두 기법 간의 차이와 이의 해결을 한 방

법을 제시하고자 한다.

Ⅱ. 풍동시험 및 모형

2.1 풍동

본 연구에 사용된 풍동은 공군사 학교의 형 

아음속풍동으로 단일 폐회로 순환식이며, 두 개

의 시험부(test section)를 가지고 있다. 이  본 

연구에 사용된 시험부는 제 1 시험부로서 2.45

m (H) × 3.5 m (W) × 8.7 m (L) 이며, 수축비

는 7.26:1 이다. 송풍기의 직경은 5.25 m로 20개

의 블 이드가 장착되어있으며 2.1 MW 교류모

터에 의해 구동된다. 시험 가능한 풍속은 5 ~ 92

m/s이며 ±0.03 m/s 범  내에서 제어된다. 빈 

시험부내의 압력계수 구배는 74 m/s에서 

0.001/m이다. 흐름각은 피치각과 미끄럼각 모

두 0.1° 이내이다. 흐름의 난류도는 74 m/s에서 

길이방향으로 0.04%, 횡방향으로 0.09% 그리고 

수직방향으로 0.09%이다[10].

2.2 풍동시험 모형

에어포일 모형은 21%와 30% 두께비(t/c,

thickness ratio) 이며[1], 두 모형의 시 는 0.7

m, 스팬은 2.4 m으로 시험부에 수직하게 설치하

여 시험을 수행하 다. 모형의 가로세로비는 

3.4:1로 시험부 바닥으로부터 발생되는 경계층  

모형과 시험바닥의 연결부에서 발생되는 와류

(junction vortex)에 의한 향을 무시할 수 있다

고 알려진 3~4:1 범 에 해당된다[7]. 모형의 시
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Fig. 1. Internal structure design of airfoil
on the turn-table

(c)  시험부 폭(W)비인 기  폐쇄율은 20%

이다.

모형은 에어포일의 상․하면 미칼 우드를 사

용한 몰드를 각각 기계 가공하여 제작한 후 각 

몰드에 19장의 유리섬유와 에폭시를 사용하여 

층하 으며 상온에서 큐어링(curing)하 다. 에어

포일 모형을 시험부에 지지하기 하여 모형의 

양끝 단면은 시험부 회 반에 직  부착 가능하

도록 기계 가공된 평  지지부를 부착하 다.

설계된 에어포일 성능  표면거칠기 효과에 

의한 성능 변화를 측정하기 해서는 에어포일 

표면에서의 압력에 의한 양력  항력을 측정하

여야 한다. 한, 성에 의한 항력을 계산하기 

해서는 후류에서의 운동량 손실을 추가로 측정

하여야 한다. 표면에서의 압력분포를 측정하기 

해 많은 압력공을 에어포일 표면에 설치하여야 

하며, 압  정압분포를 측정할 수 있는 이

크(rake)가 필요하다. 본 연구에 사용된 에어포일 

모형은 직경 0.5 mm 정압공 106개를 표면에 수

직하게 뚫어 에어포일상의 압력분포를 측정하

다. 이크의 압은 측정부 가 흐름에 수평하

도록 제작된 1.2 mm 스테인리스 을 사용하

으며, 정압을 측정하기 해 직경 1.6 mm 피토

정압 을 압 치와 동일한 치에 설치하

다. 피토 정압 은 정압을 측정하기 해 4개의 

정압공이 에 수직하도록 압력공이 제작되었으

며, 정압  내부에는 압 을 삽입하여 압과 

정압이 동시에 측정가능토록 하 다. 압 르

 설치 치는 시험부 심선을 기 으로 앙

부에는 5 mm 간격으로 좌․우 각각 30개를, 외

부에는 10 mm 간격으로 좌․우 각각 31 개씩 

총 122 개를 설치하 다. 피토정압 은 시험부 

심과 좌․우 각각 75 mm, 150 mm, 300 mm

그리고 460 mm에 총 9개를 설치하 다. 이크

는 압 측정 치가 모형의 뒷 으로부터 시 의 

약 3.5배에 치되도록 설치하 다. 이크에 설

치된 스테인리스 으로부터 압력을 측정하는 

ESP 센서까지는 우 탄 튜 를 사용하여 연결하

다. 설치  모든 압력공에는 압력 설 유․무

를 단하는 설시험이 수행되었다. Fig. 1에 회

반에 설치된 에어포일 모형의 내부 설계 형상

을 나타내었다.

2.3 풍동시험

에어포일 성능  표면거칠기 효과를 측정하기 

해 다 압력측정 장치인 PSI-8400을 사용하

다. 에어포일 표면  이크로부터의 압력 분포

를 측정하기 해 1개의 ±5 psid (34.475 kPa, 정

도 ±0.05% F.S.) ESP(Electronic Pressure

Scanners) 모듈과 5개의 ±1 psid (6.895 kPa, 정

도 ±0.1% F.S.) ESP 모듈이 사용되었다. 시험

부 자유흐름 속도  동압은 수축부 입구와 출구 

부근에서의 정압  차압을 측정하여 풍동 시험

부 교정시 구한 계수를 사용하여 계산하 다. 이

를 해 100 torr 차압센서 (MKS-698, 13.33 kPa,

정 도 ±0.05% reading) 1개와 1,000 torr 압

센서 (MKS-690, 133.33 kPa, 정 도 0.05 %

reading) 1개를 사용하 다. 공기의 도  도

는 EE08-HC101 온습도센서 (정 도 ±2% RH,

±0.3℃)로 측정된 온도  습도를 사용하여 계산

하 다. 모든 자료는 4 Hz로 30 간 계측하여 

그 평균을 사용하 다. 모형의 받음각은 –20° ~

40°에 해 자세 정지 후 자료를 획득하는 방법

으로 수행하 다. 시험 풍속과 시  기  이놀

즈 수는 각각 50 m/s와 2.2 × 106 이다.

공기의 흐름이 층류에서 난류로 천이되면 표면

마찰항력이 격히 증가하게 된다. 풍력터빈의 

경우 장기간 운용 시 표면에 먼지나 곤충 사체 

부착 는 표면의 흠집 등에 의해 표면의 거칠기

가 증가하게 되고 이로 인해 표면거칠기 효과가 

발생한다. 이러한 표면거칠기 효과를 모사하기 

해 부분의 풍력터빈 연구의 경우는 에어포일 

표면주  흐름의 천이가 충분히 발생토록 하여 

이에 따른 성능변화를 주로 연구한다[7, 11, 12].

이러한 표면거칠기 효과를 모사하기 해 본 연

구에서는 형상, 높이가 일정하게 제작되고 치 

선정이 용이하여 반복성이 뛰어나다고 알려진 지

그재그 테이 (zig-zag tape)를 사용하 다. 테이

는 XFOIL 결과와 상호 비교하기 해 테이

에 의한 추가 항력 향이 최소화 되면서 경계층 

천이가 보장되는 0.4 mm 두께를 사용 하 다.
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Fig. 2. Test set-up of the airfoil
model in the test section

지그재그 테이  치는 에어포일 윗면은 시 의 

5% 지 에 하부는 10%지 에 설치하 다. Fig.

2에 시험장면을 나타내었다.

2.4 자료처리 및 보정

다 압력측정 장치로부터 측정된 압력은 자유

흐름 동압을 기 으로 아래와 같이 무차원화 하

다.

 ∞

∞
(1)

여기서 는 측정된 압력을 ∞ 는 자유흐름의 정

압을 그리고 ∞ 는 자유흐름의 동압을 나타낸다.

에어포일 표면에서 측정된 정압 분포와 이크

에서 측정된 압분포를 사용하여 에어포일의 양

력과 항력을 계산하 다. 성항력은 에어포일 

후류에 설치된 이크로부터 압  정압 분포

를 측정하는 운동량 손실을 측정함으로써 계산하

다. 본 연구에서는 아래와 같이 후류 외부 속

도 변화 향이 고려된 John의 방법[13]을 사용

하여 성항력을 구하 다.

 ∆∆ ∆∆
 


(2)

여기서 는 이크에서 측정된 압계수를 

는 정압계수를 나타낸다.

실물 풍력터빈용 에어포일 주  흐름  풍동

의 빈 시험부에서의 자유흐름은 길이방향으로 평

행하게 흐른다. 그러나 에어포일 비 칭  설치 

상의 오차 등으로 인해 흐름은 평행하지 않게 된

다. 이러한 흐름각은 참고문헌 [7]에서 제시된 방

법을 사용하여 보정을 수행하 다.

풍동시험에는 시험부 벽면이 존재하여 모형 주

의 속도, 유선 등이 풍력터빈의 실 조건과 다

르게 되어, 풍동시험을 통해 측정되는 공력계수 

 받음각 등에 많은 오차를 유발한다고 알려져 

있다. 이러한 벽면효과에 한 보정은 참고문헌 

[14]에서 제시된 방법을 사용하여 보정을 수행하

다.

Ⅲ. 결과 검토

3.1 에어포일 표면에서의 압력분포

매끈한 표면의 21% 두께비 기본형상 에어포일

의 받음각 변화에 따른 에어포일 표면에서의 압

력분포 변화를 Fig. 3에 나타내었다. Fig. 3은  

에어포일 받음각을 증가시키는 방향(upstroke)으

로 풍동시험이 수행된 결과이다. 그림에서 보는 

바와 같이 에어포일 윗면 앞 부근에서의 압력계

수 분포는 받음각이 증가하면서  증가되고 

받음각 6° 부근에서는 시 의 40%까지 평평한 

분포를 보이다가 받음각 7° 이후 앞 으로부터 

국부 인 흐름의 가속이 발생되어 강한 압부

(suction peak) 값이 받음각 증가에 따라 격하

게 증가함을 볼 수 있다. 받음각 0°에서 에어포

일 윗면에서는 시 의 약 48%에 발생된 흐름 천

이는 받음각 증가에 따른 흐름 가속으로 인해 앞

부근으로 이동되며 받음각 6°에서는 시 의 약 

40%까지 이동되었다. 그러나 받음각 8° 이후에는 

에어포일 윗면에서의 천이 상에 따른 압력계수 

변화는 찰되지 않았다. 받음각 10° 이후부터는 

에어포일 뒷  부근에서 흐름의 박리가 발생되어 

압력분포가 평평한 형상을 보인다. 그러나 앞

에서의 강한 압부 값이 받음각 증가에 따라 지

속 으로 증가하여 받음각 34°에서 최 가 되며 

받음각 35° 부근에서 에어포일 윗면  역에서
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Fig. 3. Pressure coefficient distribution on the

21% thickness ratio airfoil [clean

configuration, V=50 m/s, Re=2.2 × 106]
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흐름의 박리가 발생되었다.

30% 두께비 기본형상 에어포일의 받음각 변화

에 따른 에어포일 표면에서의 압력분포 변화를 

Fig. 4에 나타내었다. 시험은 받음각을 증가시키

는 방향으로 수행되었다. 그림에서 보는 바와 같

이 에어포일 윗면에서의 압력계수 분포는 받음각 

증가에 따른 앞 에서 시 의 약 40% 지 까지 

평평한 형태로 증가되는 상을 보이며, 받음각 

11° 부근 까지 이러한 상이 지속되었다. 받음

각 13°부근에서는 시 의 45% 지 으로부터 박

리가 격히 발생되고 받음각이 증가하면서 박리

지 이 앞 부근으로 이동되어 박리 역이 증가

되었지만, 받음각증가에 따른 앞 에서의 강한 

압부 값은 지속 으로 증가하 다. 이러한 

상은 본 풍동시험이 수행된 받음각 40°까지 지속

으로 찰되었다. 흐름의 천이는 받음각 0°에

서 시 의 43% ~ 48% 사이에 발생되어 21% 에

어포일에 비해 상 으로 넓은 천이 역을 보

으며 받음각이 증가되면서 앞  방향으로 이동되

었고 받음각 10° 에서는 시 의 27% 지 까지 

이동되었다.

21% 두께비 에어포일의 실속 부근인 받음각 

10°와 30°에서의 시험을 받음각을 증가시키는 방

향으로 수행된 경우와 받음각을 감소시키면서 시

험을 수행한 경우의 두 경우에 한 압력계수 분

포를 Fig. 5에 나타내었다. 그림에서 보는 바와 

같이 실속 역에서는 두 경우가 동일한 압력분

포를 보여 이력 상(hysteresis)이 발생되지 않

지만, 받음각 30°에서는 받음각을 증가시커나 감

소시키면서 시험시 동일한 받음각임에도 불구하

고 압력계수 분포가 다르게 나타나는 딥 스톨

(deep-stall)이 발생됨을 볼 수 있었다. 이러한 딥 

스톨은 앞 의 강한 압부가 격히 붕괴되어

x/c

C
p

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1

-4

-3

-2

-1

0

1

a=0.01
o

a=1.o

a=3.
o

a=5.01o

a=6.98
o

a=8.49o

a=9.99o

a=12.01o

a=12.99o

a=15.01
o

a=40.o

Fig. 4. Pressure coefficient distribution on the

30% thickness ratio airfoil [clean

configuration, V=50 m/s, Re=2.2 × 106]

양력이 격히 감소하고 항력이 격히 증가되는 

상으로 경계층내의 박리와 한 련이 있

다. 이러한 상은 에어포일 시험시 받음각을 증

가시키면서 시험한 경우와 감소시키면서 시험 경

우 실속 특성이 달라져 이력 상이 발생되며 에

어포일의 두께비 등과 이놀즈 수 등과 한 

계가 있다고 알려져 있다[15]. 풍동시험이 수행

된 이놀즈 수 2.2 x 106 조건에서 21% 두께비 

에어포일의 경우는 24° ~ 34°에서 딥 스톨 상

이 찰되었으며, 30% 두께비 에어포일의 경우 

받음각 40°까지 이러한 상은 발견되지 않았다.

그러나 지그재그 테이 를 부착한 표면거칠기 형

상의 경우 30% 두께비 에어포일의 경우를 나타

낸 Fig. 6에서 보는 바와 같이 이러한 이력 상

도 천이 상도 발견되지 않았다. 이는 테이 를 
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Fig. 5. Pressure coefficient distribution at the

deep-stall and stall regions on the 21%

thickness ratio airfoil [clean configuration,

V=50 m/s, Re=2.2 × 106]
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× 106, solid line; clean configuration,

dashed-dot line : tripped configuration]
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부착한 치에서 흐름의 천이 치가 고정되므로 

에어포일의 거동에 따른 향을 받지 않는 것으

로 단된다. 한, 표면거칠기 형상의 경우 받음

각 증가에 따른 강한 압부의 증가가 상 으

로 어짐을 볼 수 있었다. 이러한 상이 발생

하는 이유는 지그재그 테이 가 설치된 지 에서 

경계층이 천이되면서 경계층이 상 으로 두꺼

워지고, 이러한 상이 앞 에까지 향을 주게 

되어 강한 압부 값의 변화가 유발된 것으로 

단된다.

3.2 에어포일의 성능 및 표면거칠기 효과

본 시험에 사용된 21% 두께비 에어포일의 양

력계수와 양항비를 Fig. 7에, 30% 두께비 에어포

일에 한 해석  풍동시험 결과를 Fig. 8에 나

타내었다. 풍동시험은 이놀즈 수 2.2 x 106에서 

수행되었다. 그림에서 보는 바와 같이 풍동시험

을 통해 수행된 매끈한 21% 두께비 기본형상 에

어포일의 최  양력계수는 받음각 10°에서 1.364

를 표면거칠기 효과가 모사된 형상의 경우 최
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(a) Lift coefficient vs. angle of attack
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(b) Lift-to-drag ratio vs. angle of attack

Fig. 7. Surface roughness effect of the
21% thickness ratio airfoil

양력계수는 1.116로 약 18% 감소됨을 볼 수 있

었다. 한, 받음각 24° ~ 34°에서 받음각을 증가

시키면서 시험을 수행한 경우와 감소시키면서 시

험을 수행한 경우 딥 스톨 상이 발생되어 양력 

 항력의 격한 변화가 각각 나타남을 볼 수 

있었다. 표면거칠기 효과에 의한 최  양향비는 

기본형상의 경우 받음각 7° 부근에서 126.3, 표면

거칠기 효과가 발생되는 형상의 경우 5°부근에서 

53.5로 양항비가 약 58%정도 감소함을 확인할 

수 있었다. 30% 두께비 에어포일의 표면거칠기 

효과에 따른 양력계수 변화는 Fig. 8에서 보는 

바와 같이 매끈한 기본형상의 경우 최 양력계수

가 약 11° 에서 1.403을 모사된 표면거칠기 효과

에 의해 최 양력계수가 발생되는 치는 9°부근

으로 낮아지며 최  양력계수도 0.835로 약 41%

감소됨을 확인하 다. 최  양항비는 기본형상의 

경우 받음각 8°에서 96.0을 모사된 표면거칠기 

효과 형상의 경우 받음각 5°에서 34.0으로 65%가 

감소됨을 볼 수 있었다.

설계 조건인 이놀즈 수 1.0 x 107에서의 에
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Fig. 8. Surface roughness effect of the
30% thickness ratio airfoil
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어포일 성능 해석을 해 사용된 로그램은 

XFOIL V. 6.99[4]이다. 해석에 사용된 패  수는 

200개이며 앞 과 뒷 의 격자를 조 하게 하여 

정 도를 높이고자 하 다. XFOIL의 경우 천이

 치는 eN 법칙을 사용하는데 본 연구에서는 

일반 인 풍동시험 결과에 합하다고 알려진 

N=9를 사용하여 천이 을 측하 다. 에어포일

의 표면거칠기 모사를 해 풍동시험과 동일하게  

윗면은 시 의 5 %, 아랫면은 시 의 10 %를 강

제 천이 으로 부여하여 성능의 변화를 계산하

다.

매끈한 형상에 해 설계 조건인 이놀즈 수 

1.0 x 107 조건에서 수행된 XFOIL 해석 결과,

21% 에어포일의 경우 최  양항비 조건인 받음

각 4.5°에서의 양력계수는 1.1059, 최  양항비는 

182.2이다. 그러나 이놀즈 수 2.2 x 106 조건에

서 수행된 풍동시험 결과는 받음각 4.5°에서 양

력계수는 0.9636, 양항비 113.1으로 XFOIL 해석

결과와 양력계수는 약 13%, 양항비는 약 38% 차

이가 발생하 다. 한, 풍동시험의 경우 최  양

항비가 발생된 받음각도 7° 부근으로 XFOIL 해

석과 다른 결과와 차이를 보임을 알 수 있었다.

30% 에어포일의 경우 최  양항비 조건인 받음

각 6°에서의 양력계수는 1.2164, 최 양항비는 

145.9이다. 동일한 받음각 조건에서의 풍동시험 

결과는 양력계수 1.007, 양항비는 88.3으로 

XFOIL 해석결과와 약 17%와 약 39%의 차이를 

보이며, 최  양항비 조건도 8°로 다르게 나타남

을 볼 수 있었다. Table 1에 풍동시험과 XFOIL

해석을 통해 획득된 최  양항비를 나타내었다.

표면거칠기 형상에 한 풍동시험 결과 그림에

서 보는 바와 같이 최  양력계수  양항비 변

화 뿐 아니라 그 기울기의 변화도 상당한 차이를 

보임을 알 수 있었다. 그러나 XFOIL의 해석 결

과는 양력계수의 변화는 매우 미미한 차이만을 

보이는 반면 양항비에 한 변화는 풍동시험과 

유사한 경향을 보임을 알 수 있었다. 두 해석 기

법간의 차이를 보이는 이유는 풍동시험의 경우 

설계 조건보다 상 으로 낮은 이놀즈 수에서 

시험이 수행되어 최  양력계수  양항비가 실

제보다는 작게 나타난 것으로 단된다. 일반

으로 이놀즈 수 변화에 따라 최  양력계수  

양항비뿐 아니라 이러한 공력계수가 발생되는 받

음각 조건도 변화한다고 알려져 있다. 한, 낮은 

두께비 에어포일의 경우 이놀즈 수 약 105 ~

107 사이에서 천이 의 변화  경계층 두께 등

의 변화 등이 양력  항력계수에 커다란 향을 

다고 알려져 있어[16, 17], 높은 두께비 에어포 

Airfoil
Wind Tunnel

(Re=2.2 x 106)

XFOIL

(Re=1.0 x 107)

t/c Config.   max 
  max

21%
Clean 7.0 126.3 4.5 182.2

Tripped 5.0 53.5 9.0 116.3

30%
Clean 8.0 96.0 6.0 145.9

Tripped 5.0 34.0 8.0 91.9

Table 1. The maximum lift-to-drag of the

airfoils

일을 사용하는 용량 풍력터빈용 에어포일의 정

확한 해석을 해서는 이 향에 한 연구가 추

가 으로 필요할 것으로 단된다. XFOIL의 경

우는  매끈한 형상의 경우 본 연구결과 뿐 아니

다 타 연구 결과[12, 18]에서도 과 측 되는 경

향을 보임 알 수 있다. XFOIL의 실속 이후의 흐

름 모사 제약을 보완한 RFOIL 로그램이 제시

되었지만 주로 실속 이후 역 흐름에 한 보정

을 수행한 것으로 알려져 있다[5]. 본 연구에서 

상 으로 낮은 이놀즈 수 조건에서 수행된 

풍동시험과의 결과 비교 이지만 XFOIL을 통한 

보다 정확한 성능해석을 해서는 표면거칠기 모

사에 따른 양력계수  부분 인 실속에 한 보

완 연구가 필요할 것으로 단된다.

Ⅳ. 결 론

본 연구에서는 MW  용량 풍력터빈 블

이드용 에어포일의 설계 단계에서 성능 검증을 

해 풍동시험과 XFOIL을 사용한 성능 검증 기

법에 한 비교 연구를 수행하 다. 이를 해 5

~ 10 MW 해상풍력터빈용으로 설계된 21%와 

30% 두께비의 에어포일에 하여 풍동시험을 수

행하 다. 풍동시험 모형의 시 는 0.7 m이며 속

도 50 m/s, 시  기  이놀즈 수는 2.2 x 106

에서 시험이 수행되었다. 표면거칠기 효과는 지

그재그 테이 를 사용하여 모사하 다. 설계조건

인 이놀즈 수 1.0 x 107에서의 성능해석을 

해 XFOIL을 사용하여 매끈한 형상  표면거칠

기 효과에 의한 성능변화를 해석하 다.

풍동시험을 통해 받음각 변화에 따른 에어포일 

표면에서의 압력분포 변화와 기본 인 공력 성능 

 표면거칠기 효과에 의한 성능 변화를 확인 할 

수 있었다. XFOIL은 설계조건에서 양항비와 표

면거칠기 효과에 의한 양항비 변화 등을 확인 할 

수 있었다. 매끈한 형상에 하여 두 기법간의 
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비교결과 21% 두께비 에어포일의 경우는  최  

양력계수 약 13%, 최  양항비는 38%의 차이를 

보임을 확인하 으며, 30% 두께비 에어포일의 

경우는 최  양력계수 17%와 최  양항비 39%

의 차이를 보임을 확인하 다. 두 기법 간의 차

이 발생은 풍동시험의 경우 이놀즈 수 차이에 

의한 향이 크며, XFOIL의 경우는 두꺼운 형상

에 성능 해석  표면거칠기 모사에 제한된 결과

를 보임을 알 수 있었다. 따라서 용량 풍력터

빈용 에어포일의 설계 단계에서 보다 정확한 성

능 측을 해서는 이놀즈 수 변화에 한 연

구가 XFOIL의 경우는 표면거칠기 모사에 한 

보완 연구가 추후 필요할 것으로 단된다.
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