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ABSTRACT

An unsteady blockage-correction method utilizing wall pressure distribution on the

test section has been developed for the wall interference correction of a closed

test-section subsonic wind tunnel. The pressure distribution along the test section wall

was decomposed into Fourier series and a quasi-steady method based on a

measured-boundary-condition method was applied to each Fourier coefficient. The

unsteady correction for a complete test period was accomplished by recombining each

corrected terms. The present method was validated by appling computed unsteady

flows over a cylinder and an oscillating airfoil in the test sections. The corrected

results by the present method agreed well with free-air condition.

초 록

아음속풍동 폐쇄형 시험부내의 비정상 벽면효과 보정 연구의 일환으로 시험부 벽면압

력을 사용하는 비정상 흐름에 대한 blockage 보정 기법을 개발하였다. 시험부 벽면압력은

프리에 급수로 전개하고, 전개된 각 계수를 벽면압력측정 방법을 사용하여 전 주기에 대

해 일괄적으로 보정하는 준 정상상태 보정 방법을 제시하였다. 본 연구에서 제시된 방법

을 검증하기 위해 수치적으로 계산된 폐쇄형 시험부내의 원형실린더 및 강제 진동하는

익형의 비정상 흐름에 적용하였다. 그 결과 본 연구에서 제시된 방법은 자유흐름 상태와

일치되는 blockage 보정 결과를 보임을 확인하였다.
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Ⅰ. 서 론

항공기 이․착륙 또는 높은 받음각에서의 비

정상 거동은 강한 와류 흐름의 생성 및 소멸 등

으로 특징되는 비정상 박리 흐름의 항공기와의

상호작용으로 인하여 비행 불안전성, 비선형 하

중과 시간 지연(time lag) 현상의 원인이 되어 항

공기의 운용 조건에도 제약을 받게 된다고 알려
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져 있다. 또한 동실속 거동하는 헬리콥터 로터

블레이드의 경우는 양력뿐 아니라 피칭모멘트의

급격한 증가를 유발한다. 일반적으로 로타블레이

드 설계시에는 비틀림 강도를 높게 할 수 없어

피칭모멘트가 최소화되게 설계하여야 하기 때문

에 정확한 성능예측 자료가 필요하다. 이러한 비

정상 거동 항공기 및 로타블레이드를 설계하는데

있어 풍동 시험이 필수적으로 사용되고 있다[1,2].

그러나 풍동 시험에는 시험부 벽면효과가 존

재하여 실제 비행 상태와 큰 차이를 유발시킨다.

비정상 풍동 시험에는 정상 상태 벽면효과 이외

에 모형 주위 흐름의 비정상 변화, 공진 현상, 모

형 후류의 왜곡, 모형에 의해 생성되는 음향파의

벽면 반사 및 풍동 자유흐름의 난류도에 의한 영

향 등이 있는 것으로 알려져 있다. 그러나 대부

분의 항공기의 설계 등에 사용되는 자료 생산형

풍동시험에서는 모형 주위 흐름의 비정상 변화를

제외한 다른 현상에 대한 영향은 비교적 작은 것

으로 알려져 있다[3,4,5].

이러한 비정상 벽면효과 및 보정에 대한 연구

로 Bland [6]는 큰 시험부 폭 대 시위비에서 조

화 진동운동(harmonic oscillation)을 하는 얇은

익형(thin airfoil)의 비정상 흐름에 대한 압력 포

텐셜(pressure potential)을 유도하여 공진 현상에

대한 연구 결과를 제시한 Runyan 등[7]의 결과

와 비교하였다. Fromme와 Golberg [8]는 Bland

의 결과에 근거하여 진동하는 익형에 대한 양력

간섭 효과 연구를 수치적으로 수행하였다. 또한

Acum [9], Sawada [10] 및 Cheung과 Hancock

[11] 등이 포텐셜 이론에 근거한 비정상 익형 벽

면효과 및 보정에 대한 연구를 수행하였지만, 일

반적으로 수행되는 풍동시험 범위를 벗어난 매우

작은 시험부 점유율에 대한 결과만 제시하였고,

모형 주위의 비정상 blockage 변화 등을 적절히

고려하지 못한 제한적인 연구로 실제 풍동시험에

적용하기에는 많은 제약이 있는 것으로 알려져

있다[12].

본 연구에서는 폐쇄형 풍동 시험부내에서 주기

적으로 거동하는 모형 주위 흐름에 대한 비정상

blockage 보정 기법 연구를 수행하였다. 보정은

시험부내 모형에 거의 무관하게 사용할 수 있다

고 알려진 시험부 벽면압력을 사용하여 보정하는

방법 [3]에 대한 연구를 수행하였다. 비정상 벽면

압력은 프리에(Fourier) 급수로 전개하고, 전개된

프리에 계수를 사용하여 정상 상태 벽면압력측정

방법인 더블릿-패널(doublet-panel) 방법으로 전

주기에 대해 일괄적으로 blockage를 보정하는 준

정상 상태(quasi-steady) 보정 기법을 제시하였다.

본 연구에서 제시한 방법의 검증을 위해 수치

적으로 계산된 폐쇄형 풍동 시험부내의 원형 실

린더 및 강제 진동하는 익형에 대해 적용하여 자

유흐름(free-air) 상태 계산 결과와 비교하였다.

Ⅱ. 비정상 Blockage 보정 기법

벽면효과 보정 연구를 위해서는 벽면효과가 없

는 자유흐름 상태에서의 물리적 현상이 정확히

파악된 형상이 필요하며, 이를 기준으로 벽면효

과 보정 결과를 비교하는 것이 바람직하다. 따라

서 본 연구에서는 많은 연구자들에 의해 그 물리

적 현상이 비교적 정확히 파악되어 있는 원형 실

린더 및 NACA0012 익형에 대한 연구를 수행하

였다.

풍동시험 모형 주위의 비정상 흐름을 이상적인

물체로 모사하여 시험부 벽면의 이미지(image)

효과로 보정하는 것은 모형의 형상, 자세 및 비

정상 현상에 따라 다른 모사를 해야 하므로 매우

비효율적이다. 따라서 본 연구에서는 실제 풍동

시험부에서 측정된 벽면압력을 사용함으로써 원

형실린더 및 NACA0012 익형뿐 아니라 다른 형

상의 비정상 시험에도 사용이 용이하도록 비정상

시험부 벽면압력을 사용하여 보정하는 방법을 제

시하였다.

폐쇄형 시험부내의 균일한 흐름에 놓여 있는

이차원 모형에서 발생된 교란이 시험부 벽면에

도달하는 시간은 다음과 같다고 알려져 있다[4,7].


∞


(1)

시험부 높이가 익형 시위의 두 배이고 자유류

마하수가 0.3이며 감쇄주파수(reduced frequency)

가 0.270인 동실속 시험의 경우, 이 시간은 동실

속 1/4 주기의 약 1.3%에 해당하는 시간으로 매

우 짧음을 알 수 있다. 따라서 본 연구에서는 자

유류 속도가 작은 비정상 풍동시험의 모형에서

발생된 교란은 동일한 시간에 시험부 벽면에 도

달한다고 가정하여 비정상 상태 blockage 보정

방법을 개발하였다.

주기적으로 변하는 비정상 벽면압력계수, 는

다음과 같이 프리에 급수로 전개할 수 있다[13].

  
 

∞

cos
 

∞

sin (2)

여기서   






  ,

  
 





cos ,
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  
 





sin 이다.

 는 벽면압력계수, 그리고 f 는 원형실

린더의 경우는 shedding 주파수를, 동실속 거동

익형의 경우는 진동 주파수를 나타낸다.

2.1 더블릿-패널 방법

시험부 자유류 속도가 아음속이고 비회전인 경

우 벽면효과에 의한 시험부 길이 방향의 속도 변화

인 blockage u의 지배방정식을 Prandtl-Glauert 좌

표 변환을 하면 다음과 같이 나타낼 수 있다[3].

∇    (3)

경계조건은 벽면에서의 압력이 작은 경우 자유

흐름에 대한 영향을 고려하면 다음과 같이 나타

낼 수 있다[3].

  


 (4)

여기서 는 자유흐름 성분으로, 이차원 유동의

경우에 후류는 흐름원으로, 익형 면적에 의한 영

향은 더불릿으로 그리고 양력은 와류로 모사하여

계산된다[14].

는 Green 정리로부터 다음과 같이 표시할 수

있다.

  



 
ln     (5)

여기서 는 doublet density를 나타내고 은 시

험부 경계면 S의 바깥으로의 수직한 방향을 나

타낸다. 는 observation point를, 은 running

point를 각각 나타낸다. →∈이면 식 (5)는

다음과 같은 doublet density에 대한 2차

Fredholm 적분 방정식이 된다.

  







 
ln    (6)

이를 수치적으로 풀기 위해 시험부 경계면을

N개의 패널로 나누면 각 패널의 강도가 상수인

경우 번째 패널에서 는 다음과 같이 나타낼

수 있다.

  


 

 ≠







 
ln   (7)

식 (4)로부터 다음과 같이 doublet density를

구할 수 있다.


 



   … (8)


 i f   








ln   
  i f ≠

이를 각 패널 기준 좌표계로 변환하면 다음과

같다.








 
ln 







 


 tan 


 tan 

 




(9)

여기서  는 각 패널을 중심으로 하는 좌표계

를 나타낸다.

위로부터 구해진 각 패널의 doublet density로

부터 시험부 내부에서의 기준점에서의 는 다음

과 같이 구할 수 있다.

 
 







 
ln    (10)

구해진 blockage로 다음과 같이 동압을 보정한

다[3].



 


 (11)

2.2 비정상 Blockage 보정

위 방법으로 구한 동압은 식 (2)의 평균치 항

 , cosine 항  과 sine 항 계수  에 대해 각

각 구한 다음 일괄적으로 다음과 같이 비정상 동

압을 보정하였다.




   

 





 


cos


 





 


sin

(12)

위 방법으로 구한 동압으로부터 다음과 같이 양

력, 항력 및 피칭모멘트계수를 보정하였다.

  




  




  




(13)
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Ⅲ. 결과 검토

계산에 사용된 수치적 기법은 Roe의 flux-

difference-splitting을 사용한 격자점 중심 유한체

적법(node-based finite-volume method)이며, 이

중시간 전진 기법(dual time stepping)을 사용하

는 내재적 시간 적분법(implicit time integration)

을 사용하였다. 시험부내의 익형의 거동을 모사

하기 위해 스프링 상사 방법(spring analogy)을

사용하였다. 풍동 시험부 벽면은 실린더가 없는

빈 시험부(empty test section)의 경우 시험부 길

이방향으로 압력구배가 존재하지 않도록 하기 위해

수직 방향의 상대 속도성분이 영(zero)이 되는

유동접선 조건(flow tangency condition)을 이용

하여 모사하였다. 실린더 및 익형의 벽면은 유동

접착조건(no-slip condition)과 일정온도(prescribed

wall temperature)을 사용하였다. 보다 자세한 수

치적 기법과 비정상 벽면효과 등에 대한 설명은

참고문헌[15]와 [16]에 있다.

3.1 더블릿-패널 방법 검증

본 연구에서 사용된 벽면압력측정 방법인 더블

릿-패널 방법의 검증을 위해 폐쇄형시험부내의

정상 상태 원형실린더 및 받음각 0°의 NACA0012

익형에 대한 보정을 수행하여 그 결과를 자유흐

름 상태와 비교하였다.

원형실린더 경우는 자유류 마하수 0.2, 레이놀

즈수 200에 대해 비정상 상태로 계산된 결과

[15]의 5주기를 평균하여 사용하였다. 보정에 사

용된 벽면압력 분포는 그림 1과 같다. 보정은

bluff body와 같이 비교적 단순한 형상의 경우

통상적으로 blockage-area ratio가 약 15%

(h/d=6.7) 까지는 신뢰할 만한 보정이 가능하다

고 알려져 있어[17], 본 연구에서는 h/d=7에 대

한 보정을 수행하여 자유흐름 상태에서 계산된

결과와 비교하였다. 자유흐름 상태에서 계산된

항력계수는 1.3382이고 h/d=7의 경우 미보정된

항력계수는 1.5242로 약 13.9%의 차이를 보인다.

본 연구에서 사용된 더블릿-패널 방법으로 보정

한 결과는 항력계수가 1.3570으로 자유흐름 상태

와 비교시 1.4% 차이만을 보임을 알 수 있어 매우

정확한 보정이 이루어진 것을 확인할 수 있었다.

익형에 대한 보정 결과를 검증하기 위해, 받음

각 0°의 NACA0012익형에 대해 자유류의 마하수

0.3, 레이놀즈수 5,000인 층류 유동장에 대해 정

상 상태로 계산된 결과[16]를 사용하였다. 익형의

경우는 일반적인 벽면효과 보정 방법으로는 h/c

≥2에서 신뢰할 만한 보정이 가능하다고 알려져

그림 1. Averaged wall pressure coefficient on
the test section installed with a circular
cylinder (h/d=7)

그림 2. Steady wall pressure coefficient on
the test section installed with a
NACA0012 airfoil (h/c=2)

표 1. Corrected drag coefficient for the stationary

NACA0012 airfoil in a closed test section
(M∞=0.3, Re=5,000, α=0°)

Uncorrected Corrected

Free-air 0.0547

h/c=3 0.0560 0.0545

h/c=2 0.0579 0.0551

h/c=1 0.0687 0.0602

있다[9]. 보정 결과는 표 1에 나타내었으며, h/c=2

의 경우, 보정에 사용된 벽면압력은 그림 2와 같

다. 표에서 보는 바와 같이 본 연구에서 사용한

더블릿-패널 방법으로 보정한 결과 시험부 높이

가 익형 시위의 두 배 이상에서는 항력계수가 자

유흐름 상태와 0.7% 이내로 보정되는 결과를 보

임을 알 수 있어 본 연구에서 제시한 더블릿-패
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널 방법은 매우 정확한 보정 결과를 보임을 알

수 있다.

3.2 벽면압력 프리에 급수 전개 결과

비정상 상태 blockage 보정을 위해 사용된 시

험부 벽면압력계수의 프리에 급수 전개 결과를

확인하기 위하여, 원형실린더 유동 중 벽면효과

가 가장 큰 경우인 h/d=3의 시험부 윗 벽면

x/d=0 위치에서 수치적으로 계산된 벽면압력계

수와 이를 프리에 급수로 전개한 결과를 그림 3에

나타내었다. 급수 전개는 원형실린더의 shedding

주파수를 기본으로 하여 수행되었다. 급수 전개

결과 평균치 성분인 0차 성분과 1차 성분이 거의

대부분을 차지하고 3차 이상 성분은 상대적으로

미미함을 알 수 있다. 그림에서 보는 바와 같이

3차까지 프리에 급수로 전개된 결과를 더한 결과

는 원 압력계수와 매우 일치함을 알 수 있어, 본

연구에서는 원형실린더의 경우는 벽면압력계수를

3차의 프리에 급수로 전개하여 비정상 blockage

보정을 수행하였다.

본 연구에서는 진동하는 익형의 경우, 시위의

1/4 위치를 중심으로 다음 식에 따라 거동하는

경우에 대한 연구를 수행하였다.

 sin∞ (14)

여기서 은 평균받음각, 은 진폭각, 는 감

쇄주파수를 나타낸다.

폐쇄형 시험부내에서 익형이 동실속 강제 진동

하는 경우 시험부 벽면압력계수의 프리에 급수

전개 결과를 그림 4에 나타내었다. 사용된 벽면

압력계수는 본 연구에서 사용된 결과 중 벽면효

그림 3. Wall pressure coefficient on the test
section decomposed by Fourier series
for the circular cylinder (h/d=3, upper
wall, x/d=0., M∞=0.2, Re=200)

그림 4. Wall pressure coefficient on the test
section decomposed by Fourier series
for the oscillating NACA0012 airfoil
(h/c=1, upper wall, x/c=0.97, M∞=0.3,
Re=5,000, αm=7o, κ=0.1154)

과가 가장 크고 벽면압력 변화도 클 것으로 판단

되는 h/c=1의 시험부 윗 벽면 x/c=0.97 위치에

서 계산된 벽면압력계수를 사용하였다. 급수 전

개는 익형의 진동주파수를 기준으로 수행하였다.

그림에서 보는 바와 같이 익형 뒷전에서의 복잡

한 와류 생성 및 대류 현상으로 인해 원형실린더

의 경우보다 높은 주파수 성분이 강하게 나타남

을 알 수 있다. 6차까지 전개된 결과를 더한 벽

면압력계수와 원 벽면압력계수는 그림에서 보는

바와 같이 거의 일치됨을 확인할 수 있어, 본 연

구에서는 벽면압력계수를 6차의 프리에 급수로

전개하여 보정을 수행하였다.

3.3 비정상 상태 Blockage 보정 결과

비정상 상태 blockage 보정에 의한 각 조화

(harmonic) 성분별 비교를 위해, 시험부 높이가

원형실린더 직경의 10배인 폐쇄형 풍동 시험부에

서의 비정상 상태 동압 보정 결과를 그림 5에 나

타내었다. 여기서 위상각 Φ는 양력계수 한 주기

를 기준으로 나타내었다. 그림에서 보는 바와 같

이 본 연구에서 제시한 비정상 상태 blockage 보

정 방법으로 동압을 보정한 결과, 미보정 상태에

비해 최대 10.2%의 동압 증가를 보였으며, 그 중

정상 상태 성분이 88.2%를 차지하고 1차 성분이

7.8%, 2차 이상 성분이 4.0%를 차지함을 볼 수

있어, 시험부 점유율이 10%인 원형실린더 유동

에서는 보정된 동압 중 11.8%가 비정상 상태에

의한 영향임을 확인할 수 있었다.

비정상 상태 blockage가 보정된 원형실린더 양

력 및 항력계수를 그림 6과 7에 나타내었으며,
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그림 5. Corrected unsteady dynamic pressure
for the circular cylinder in phase plane
(h/d=10)

그림 6. Corrected unsteady lift coefficient for
the circular cylinder in phase plane
(M∞=0.2, Re=200)

보정 전․후의 양력계수 r.m.s.(root-mean-square)

값 변화를 그림 8에 나타내었다. 그림에서 보는

바와 같이 본 연구에서 제시한 비정상 상태

blockage 보정 방법으로 원형실린더 비정상 양력

및 항력계수를 보정한 결과, 시험부 높이가 실린

더 직경의 7배 이상인 경우에는 일관되게 자유흐

름 상태와 잘 일치된 결과를 보임을 확인할 수

있었다. 시험부 높이가 실린더 직경의 7배 이상

에서 자유흐름 상태와 양력계수가 18.2% 차이를

보였지만 약 3.7%이내의 정확도로 보정됨을 확

인할 수 있었으며, 강한 비선형 효과가 존재하는

것으로 판단되는 h/d=3의 경우도 미보정 상태에

서 131.7%의 차이를 보였지만 보정 결과 35.5%

차이로 자유흐름과의 차이가 상당히 줄어들었음

을 확인할 수 있었다. 항력계수의 평균치는 시험

부 높이가 실린더 직경의 7배 이상에서는 미보정

상태가 자유흐름에 비해 최대 13.9% 차이를 보

그림 7. Corrected unsteady drag coefficient
for the circular cylinder in phase plane
(M∞=0.2, Re=200)

그림 8. Comparison of corrected root-mean-
square lift coefficient for the circular
cylinder in a closed test section
(M∞=0.2, Re=200)

였지만 1.9%이내로 보정됨을 확인하였으며,

79.1% 차이를 보인 h/d=3 경우는 보정 후 4.8%

차이만을 보임을 확인할 수 있었다.

강제 진동하는 익형에 대한 동압 보정은 시험

부 높이가 익형 시위의 2배인 시험부에서 자유류

마하수 0.3, 레이놀즈수 5,000인 층류 유동장에서

평균받음각 0°, 진폭각 7°,그리고 감쇄주파수 0.1154

로 식 (14)와 같이 강제 진동하는 NACA0012 익

형에 대하여 수행하였다. 그림 9에 보정된 동압

과 각 성분을 나타내었다. 여기서 위상각은 익형

거동 한 주기를 기준으로 나타내었다.

보정된 비정상 동압은 미보정 상태에 비해 최

대 8.7%의 증가를 보였다. 이중 평균치에 해당되

는 0차 성분이 80.6%을 차지하고, 1차 성분은 거

의 나타나지 않았으며, 2차 성분이 약 19.4%를

차지하였다. 보정 결과 중 1차 성분이 거의 나타
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그림 9. Corrected unsteady dynamic pressure
for an oscillating NACA0012 airfoil in
phase plane (h/c=2)

그림 10. Corrected lift coefficient for the
oscillating NACA0012 airfoil in
phase plane

나지 않은 이유는 1차 성분은 익형의 거동 영향

으로 본 연구에서 수행된 익형의 강제 진동 조건

이 평균받음각 0°에서 상․하 대칭으로 진동하여

시험부 길이 방향의 벽면 간섭속도 성분인 비정

상 상태 blockage에는 큰 영향을 주지 못한 것으

로 판단된다.

이러한 비정상 상태 blockage 보정으로 양력,

항력 및 피칭모멘트계수를 보정한 결과를 그림

10～12에 나타내었다. 그림에서 보는 바와 시험

부 높이가 시위의 2배 이상인 경우 본 연구에서

제시한 비정상 상태 blockage 보정 방법으로 보

정된 결과는 매우 일관된 보정 결과를 보여 줌을

확인할 수 있다. 양력계수의 미 보정치는 시험부

높이가 익형 시위의 2배까지 자유흐름에 비해

11.9%의 증가를 보였지만 보정 결과 약 5.9%이

내로 그 차이가 줄어듬을 확인 할 수 있었으며,

항력계수는 미보정 상태에서 13.9%의 차이를 보

그림 11. Corrected drag coefficient for the
oscillating NACA0012 airfoil in
phase plane

그림 12. Corrected pitching moment coefficient
for the oscillating NACA0012 airfoil
in phase plane

였지만 보정 후 7.4% 이내로, 피칭모멘트 계수는

5.9%차이가 2%이내로 보정됨을 확인하였다.

본 연구에서 제시한 blockage 보정 방법으로

비정상 벽면효과에 의한 공력계수의 진폭 변화를

적절히 보정함을 알 수 있었으며, 전 주기 성분

을 동시에 계산하여 보정함으로써 상대적으로 계

산 시간을 줄여 매우 빠른 보정이 가능하며, 또

한 본 연구에서 제시된 방법은 프리에 급수로 전

개한 결과를 사용함으로써 실제 풍동시험시 측정

되는 비정상 벽면압력의 오차 성분을 제거하여

벽면효과에 의한 영향만을 보정할 수 있는 장점

이 있을 것으로 판단된다.

그러나 진동하는 익형의 경우에서 보는 바와

같이 보정 결과가 자유흐름과 약간의 위상 차이

를 보임을 알 수 있어, 추후에 본 연구에서 제시

된 비정상 상태 blockage 보정 기법에 위상차 변

화 및 비정상 상태 양력간섭 효과 등이 고려된다
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면 정확한 비정상 상태 벽면효과 보정이 가능할

것으로 판단되며, 보다 정확한 보정 결과 확인을

위한 실험적 연구가 필요할 것으로 판단된다.

Ⅳ. 결 론

폐쇄형 풍동 시험부내에서 주기적으로 거동하

는 모형 주위 흐름에 대한 비정상 상태 blockage

보정을 위해, 시험부의 비정상 벽면 압력 분포를

프리에 급수로 전개하고, 전개된 프리에 계수를

사용하여 정상 상태 벽면압력측정 방법으로 전주

기에 대해 일괄적으로 보정하는 기법을 개발하였

다. 이를 검증하기 위해 폐쇄형 시험부에 놓여있

는 원형실린더 및 강제 진동하는 NACA0012 익

형에 적용하였다. 그 결과 원형실린더의 경우는

자유흐름 상태와 일치되는 결과를, 그리고 진동

하는 익형의 경우는 자유흐름과 약간의 위상 차

이를 보였지만 자유흐름에 근접하는 일관된

blockage보정 결과를 보임을 확인하였다.

추후에 본 연구에서 제시된 비정상 상태

blockage 보정 기법에 위상차 변화 및 비정상 상

태 양력간섭 효과 등이 고려된다면 정확한 비정

상 상태 벽면효과 보정이 가능할 것으로 판단되

며, 보다 정확한 보정 결과 확인을 위한 실험적

연구가 필요할 것으로 판단된다.
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