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ABSTRACT

Secondary flow losses can be as high as 30~50% of the total aerodynamic losses 

generated in the cascade of a turbine. Therefore, these are important part for 

improving a turbine efficiency. As well, many studies have been performed to 

decrease the secondary flow losses. The present study deals with the leading edge 

fences on a wing-body to decrease a horseshoe vortex, one of the factors to generate 

the secondary flow losses, and investigates the characteristics of the generated 

horseshoe vortex as the shape factors, such as the installed height, and length of the 

fence. The study was investigated using FLUENTTM. Total pressure loss coefficient was 

improved about 4.0 % at the best case than the baseline. 

   록

터빈 익렬 내의 2차유동손실은 터빈 익렬에서 발생하는 체 공기역학  손실의 30∼

50% 차지한다. 따라서 터빈 효율 향상에 있어 개선해야 될 요한 부분으로 인식되고 있

다. 한, 과거부터 2차유동에 의한 손실을 이기 한 많은 연구들이 수행되어졌다. 본 

논문에서는 2차유동손실을 일으키는 요인 의 하나인 말굽와류의 강도를 감쇄시키기 

해 일반 인 날개 앞 에 을 설치하 으며, 의 설치 높이  길이 등의 형상변수에 

따라 발생된 말굽와류의 특성에 해 연구하 다. 연구를 해 FLUENT
TM를 이용하 다. 

그리고 기  모델의 경우보다 압력 손실 계수가 약 4.0% 향상되었다.
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Nomenclature

Hp : Pressure Side Horseshoe Vortex     

  Hs : Suction Side Horseshoe Vortex

   Cpt : total pressure coefficient =

  


   t    : wing-body thickness(m)

   c   : wing-body cord(m)

   l    : length(m)  

   Ret  : Reynolds number based on wing-body 

thickness and inlet velocity = Uin· t/υ

   Tu : turbulence intensity=

 ×
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 U, V, W  : mean velocity components(m/s)

 x, y, z : streamwise, normal to endwall, and 

spanwise directions

  ch : a value of difference between test 

case and baseline(no fence) case

  y : distance away from the wall

  δ99 : boundary layer thickness at the rate  

of U/Uin=0.99

  k : turbulent kinetic energy

  ρ : density(  )

  υ : kinetic viscosity( )

 Subscripts

  in : inlet

  FH, FL, FT fence hight, length, and thickness

Ⅰ. 서  론

터빈 날개 내에서 발생하는 3차원 유동 상으

로는 날개유로(cascade passage)에서 발생하는 2

차유동(secondary flow)과 말단간극(tip clearan- 

ce)의 설유동(leakage flow) 등이 있다. 이  2

차유동에 의해 발생하는 손실은 터빈 익렬에서 

체 공기역학  손실의 30∼50%, 입구 스테이

터에서는 약 20%를 차지하며 터빈 효율 향상에 

있어 개선해야 될 요한 부분으로 인식되고 있

다[1].

터빈 체 손실에 있어서 큰 부분을 차지할 

뿐만 아니라 열 달 특성과도 한 련을 가

지고 있는 2차유동은 Fig. 1에서 도시한 바와 같

이 크게 날개면과 바닥면에서의 경계층, 날개 앞

과 바닥이 만나는 곳에서 발생하는 말굽와류

(horseshoe vortex), 날개 유로 내부에서 발생하

는 유로와류(passage vortex), 날개면과 바닥면이 

만나는 모서리에서 발생하는 모서리와류(corner 

vortex) 등으로 구성되어있다[2]. 특히, Fig. 1의 

Sharma[1]에 의해 연구된 2차유동 도시 모델에

서 볼 수 있듯이 흡입면 말굽와류의 경우 유동의 

후류로 흘러감에 따라 벽면의 측면유동(cross 

flow)과 상호작용하여 유로와류로 환되고 그 

크기가 커지는 것을 알 수 있다. 

Fig. 1. Secondary Flow Vortices[1]

이러한 터빈 손실  열 달 특성과 련되어 

매우 요한 2차유동에 한 많은 연구들이  

Sharma [1], Langston[2] 등의 많은 연구자들에 

의해 수행되어졌으며 이후, 이러한 2차유동에 의

한 손실을 감소시키기 해 다양한 방법들이 연

구되었다. 

본 연구에서 수행한 말굽와류 발생 감쇄를 

한 연구 역시 과거부터 많은 연구자들에 의해 연

구되었다. Kubendran, Harvey[3]는 길이와 높이

가 다른 직선형태의 날개 앞  Fillet 형상과 곡

선형태의 날개 앞  Fillet 형상에 해 연구하

으며, 각 경우 모두 말굽와류를 이는 효과가 

있음을 알아냈다. 한, 유동입사각의 변화에 따

른 앞  Fillet 형상의 효과에 한 연구를 수행

하 으며 그 결과, 당한 유동 입사각에서 Fillet 

형상이 말굽와류를 이는데 효과가 있다는 것을 

알아냈다. 그러나 큰 유동입사각에서는 오히려 

역효과를 가져왔으며 이를 토 로 작동 역의 입

사각에서 균일한 성능 향상효과를 얻기 해서는 

Fillet의 최 화가 필요하다는 것을 주장하 다. 

Sung, Lin[4]는 날개의 앞 과 뒷  모두 Fillet 

형상을 설치하 을 때, 어느 정도 크기의 Fillet 

형상이 효과 이며 성능에 어떠한 향을 미치는

지에 해 수치해석 으로 연구하 다. 연구를 

통해 Fillet 형상의 길이는 날개 앞 과 와류 

심의 거리정도가 되어야하며 높이는 바닥면과 와

류 심의 거리보다 커야한다는 결과를 얻었다 

그리고 이를 통해 Fillet의 길이가 높이와 같거나 

길어야 효과 이라는 결과를 얻었다. 

Devenport[5]는 날개 체에 동일한 반경의 

Fillet 형상을 용하 을 때의 효과에 해 실험

을 실시하 다. 연구를 통해 입구 경계층 두께가 

다른 두가지 경우에 해 날개 체 Fillet 형상

은 효과가 없다는 결과를 얻었다. Shih, Lin[6]은 

터빈 노즐 가이드 베인(vane)에서 다양한 유동 

입구 스월(Swirl) 각  날개 앞  Fillet 형상에 

한 열유동의 특성에 해 수치해석 으로 연구

하 다. Fillet 형상이 날개면 쪽으로 부드럽게 형

성되는 형태와 바닥면 쪽으로 부드럽게 형성되는
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형태에 해 연구하 다. 연구 결과를 통해, 

Fillet 형상과 스월 유동이 표면열 달과 공기역

학  손실을 일 수 있다는 결과를 얻었다. 하

지만 Fillet 형상이 스  유동에 최 화 되어 있

지 않아 스  유동이 발생했을 때, Fillet 형상에 

의한 표면열 달과 공기역학  손실 감소 정도가 

스  유동이 없을 때보다 덜하다는 결과를 얻었

다. Sauer[7]은 다양한 크기를 가지는 Bulb형태의 

날개 앞  Fillet 형상을 설치하여 유로 와류와 

날개 흡입면 경계층과의 상호작용에 의한 터빈 

효율 개선에 해 연구하 다. 이 연구의 목 은 

유로와류와 방향이 반 인 흡입면 쪽의 말굽와류

의 발생강도를 크게 하여 서로의 상호작용에 의

해 유로와류의 강도를 이는 것으로 공기역학  

손실을 이는데 효과가 있다는 결론을 얻을 수 

있었다. 그리고 흡입면 쪽이 두드러지고 압력면 

쪽이 덜 확장된 비 칭형의 Bulb 형태가 더 효

과 인 형태라는 결론을 얻었다. Zess, Thole[8]

은 날개 앞  Fillet 형상에 해 Laser Doppler 

Velocimeter를 이용하여 터빈 유로의 4지 의 면

에 해 유동장을 측정하 으며 이를 RNG k-ε 

난류모델을 사용한 수치해석결과와 비교하 다. 

이를 통해 수치해석결과의 신뢰성을 확보하 다.

본 논문에서는 날개 앞 에 을 설치하여 기

존의 감쇄 방법과는 다른 방법으로 말굽와류의 

감쇄를 시도하 다. 상용코드인 FLUENTTM를 이

용하여 수치해석 인 방법으로 연구하 으며 날

개 앞 에 설치된 의 설치 높이  길이에 

한 와류 감쇄 특성  구조에 해 살펴보았다.

Ⅱ. 본  론

2.1 수치해석 기법  모델

본 연구에 사용된 해석 기본 날개 모델로는 

Olcmen, Simpson[9][10]의 모델을 사용하 다. 

날개는 NACA 0020의 기본 형태에 앞 의 횡단

면(cross section)이 3:2의 타원 형태를 가진다. 코

드길이는 30.5 cm, 두께는 7.17 cm이다. 

유동해석을 해 3차원 비압축성 Navier-Stokes 

방정식 해법을 이용하 으며 계산은 모두 2차의 

공간정확도 조건으로 하 다. 유동장은 모두 정상

유동으로 가정하 으며 계산의 효율성을 하여 

Fig. 2와 같이 입구부터 날개 앞 까지 그리고 

날개 뒷 부터 출구까지의 경계면과 날개 끝면에 

해서는 칭경계면을 이용하 다. 경계조건은 

유입유동의 경우, 속도를 고정하는 속도 입구

(velocity inlet) 조건을 사용하 고 유출유동의

   Fig. 2. Perspective View of Wing-Body 

Junction 

Fig. 3. Details of Computational Mesh

경우 기압과 동일한 정압력 출구(pressure 

outlet) 조건을 사용하 다. 입구 속도(Uin)는 27 

m/s에서 경계층의 두께(δ99)는 36 mm, 난류강도

(turbulence intensity, Tu)는 0.2%이며 날개 두께 

기  이놀즈수(Reynolds number, Ret)는 1.15

☓105이다. 난류모델은 Zess와 Thole의 연구에서 

검증된 Yakhot, Orszag[11]의 RNG k-ε 모델을 

사용하 다. 그리고 Fig. 3과 같이 와류가 생기는 

부분에 격자를 집 하 다. 

Fig. 4는 수치해석  격자의 신뢰성 검증을 

해 Olcmen과 Simpson의 실험결과[9][10]와 각 

격자수에 따른 값을 나타낸 그래 이다. x축은 z

방향(바닥면에 수직한 방향)의 값을 t로 나  값

이며 y축은 y/t=0.0이고 x/t=-0.05, -0.351, -0.861

인 지 에서 z방향의 난류운동에 지를 입구속도

(Uin)의 제곱으로 나 어 무차원화한 값(


)

이다. 조 한 격자계(fine mesh)의 격자수는 약 

135만개, 간 조 도의 격자계(mid. mesh)는 약 

74만개이며 듬성한 격자계(coarse mesh)는 약 31

만개이다. 실험 결과는 획득할 수 있는 z/t=0.5까

지 값만을 표시하 다. 체 으로 비교하 을 

때, z/t=0.5이하에서의 각 격자에 따른 값은 유사
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  Fig. 4. Comparison of Simulations on the 

Meshes and Experimental Values of 




한 것을 알 수 있으나, 난류모델의 한계로 인해 

최 값이 실험 결과와 어느 정도 차이를 보는 것

을 알 수 있다. z/t=0.5 이후에서는 조 한 격자

계와 간 조 도의 격자계가 서로 유사한 것을 

볼 수 있으나 듬성한 격자계의 경우, 많은 차이

가 나는 것을 확인할 수 있다. 따라서 본 논문에

서는 계산의 정확성과 효율성을 해 간 조

도의 격자계를 선택하여 해석을 수행하 다. 

2.2 해석 모델  경우

Fig. 5와 같이 본 연구에서 설계한 형상은 

Kubendran[12], Eckerle, Langston[13], Pierce, 

Shin[14] 등에 의해 밝 진 말굽와류의 형성 과

정에 그 근거를 두고 설계하 다. 연구된 말굽와

류의 형성 과정에 의하면 날개 앞 에서 유동이 

정체됨에 따라 날개 높이 방향으로의 정압력구배

가 형성되며 이러한 높이 방향의 압력구배는 바

닥면 방향으로의 유동을 생성하게 된다. 그리고 

이 유동이 바닥에 도달하여 상류로 이동하게 되

면 근하는 상류 유동과 만나 와류를 형성하게 

된다. 따라서 압력구배에 의한 바닥 방향으로의 

유동을 날개 앞  으로 지하면 말굽와류의

FL

FL

Fig. 5. Schematic Views of Fence

생성을 막을 수 있다. 

말굽와류의 발생 특성상 날개 앞 으로 근

하는 경계층에 의한 향이 크므로 날개 앞 에 

설치된 은 설치 높이(lFH)  길이(lFL)를 경계

층의 두께(δ99)로 나 어 무차원화한 설치 높이

(lFH/δ99)  길이(lFL/δ99)에 따라 경우를 분류하

으며 이에 따른 와류 감쇄 특성  구조에 

해 살펴보았다. 이를 해 설치 높이가 1.00, 

0.50, 0.25인 경우를 해석 모델 선택하 으며 길

이는 0.50, 0.25, 0.13 인 경우를 해석 모델로 선

택하 다.

III. 결과  고찰

난류운동에 지(turbulent kinetic energy)는 날

개 유로에서의 공기역학  손실의 요한 요인이

다[15]. 그리고 이러한 와류 역에서 나타나는 높

은 난류운동에 지의 주요 원인은 와류의 비정상

성 때문이다[16]. 

각 경우에 한 계산 결과를 Fig. 6(a)∼(d), 

Fig. 7(a)~(c)와 같이 날개 앞  부분에서 무차원

화된 난류운동에 지(


) 값의 등고선도로 

나타내었다.

3.1 설치 높이(lFH/δ99)에 따른 유동 특성

Fig. 6(a)는 이 없을 때의 경우로 x/t= -0.22, 

z/t=0.05 지 에서 강한 말굽와류가 발생하는 것
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(a) Baseline, No Fence

(b) lFH/δ99 = 1.00, lFL/δ99 = 0.25, lFT/δ99 = 0.04

(c) lFH/δ99 = 0.50, lFL/δ99 = 0.25, lFT/δ99 = 0.04

(d) lFH/δ99 = 0.25, lFL/δ99 = 0.25, lFT/δ99 = 0.04

  Fig. 6. Contours of Normalized Turbulent 

Kinetic Energy

을 볼 수 있다. Fig. 6(b)의 경우, 의 설치로 인

해 말굽와류 심 부분의 난류운동에 지 최 값

이 기  모델(baseline)인 경우에 비해 4.6% 정도 

감소하 다. 설치 높이가 1.00인 의 경우, 그 

높이가 무 높아 말굽와류의 생성원인이 되는 

바닥면 방향으로 향하는 유동 가운데, 일부분만

을 차단하는 것을 알 수 있다. 한, 이 설치된 

아랫면에서 발생하는 순환(circulation) 유동으로 

와류가 발생하여 난류운동에 지가 다소 높게 나

타나는 것을 볼 수 있다. Fig. 6(c)는 의 설치 

높이가 0.50인 경우로 앞선 경우보다 낮게 설치

된 에 의해 바닥면 방향으로 향하는 유동을 더 

많이 차단하는 것을 알 수 있다. 따라서 앞선 경

우에 비해 말굽와류의 강도가 약해짐에 따라 말

굽와류 심 부분의 난류운동에 지 최 값도 기

 모델인 경우에 비해 32.1% 정도 감소한 것을 

알 수 있다. 그리고 의 윗면과 아랫면에서 순

환유동에 의한 와류가 발생하는 것을 볼 수 있으

며 이로 인해 난류운동에 지가 높게 나타나는 

것을 알 수 있다. Fig. 6(d)는 설치 높이가 0.25인  

을 설치한 경우로 설치된 에 의해 부분의 

바닥면 방향으로 향하는 유동이 차단되어 바닥면

에서 상류로의 유동이 격하게 약화된 것을 알 

수 있다. 그리고 이로 인해 말굽와류의 강도 

한 더 많이 약화되었으며 말굽와류 심 부분에

서의 난류운동에 지 최 값 역시 감소한 것을 

알 수 있다. 설치된 의 높이가 낮아짐에 따라 

의 윗면에서 발생하는 와류가 앞의 경우보다 

약간 더 강해진 것을 볼 수 있다.

Fig. 7은 날개 앞  부분의 유선을 나타낸 것

으로 날개 앞  의 설치 높이가 낮아질수록 날

개 앞 에서 바닥면으로 향하는 유동을 더 많이 

차단할 수 있어 후류로 빠져나가는 말굽와류의 

강도가 약해지는 것을 볼 수 있다.   

Table 1은 날개 앞  역의 말굽와류 심 

부분에서의 난류운동에 지 최 값과 x/t=4.46인 

yz면에서의 압력 손실계수값(Cpt)을 질량유량평

균(mass weighted average)한 값을 나타낸 표이

다. 그리고 % ch. 값은 기  모델인 경우에 한 

각 경우 값들의 감소비율을 나타낸 것이며 압

력 손실계수의 경우, 값이 0에 가까울수록 효율

이 좋은 것을 의미한다.
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    Table 1. Comparison of Aerodynamic 

Characteristics

lFH/δ99

Peak 


 

at the L.E. 

Plane

% ch.

Cpt at the 

x/t=4.46 

Plane

% ch.

Baseline 0.03166 0.0 0.10088 0.0

1.00 0.03020 -4.6 0.09814 -2.7

0.50 0.02151 -32.1 0.09733 -3.5

0.25 0.01649 -47.9 0.09730 -3.6

 

       (a) Baseline           (b) lFH/δ99 = 1.00

 

     (c) lFH/δ99 = 0.50        (d) lFH/δ99 = 0.25

Fig. 7 . Pathlines at the Leading Edge Plane

Table 1에서 볼 수 있듯이 의 설치 높이가 

0.25인 경우, 난류운동에 지 최 값의 감소가 

47.9%로 가장 큰 것을 알 수 있다. 그리고 후류

로 빠져나가는 말굽와류의 강도가 약화됨에 따

라, 후류 부분의 낮은 운동에 지를 가지는 바닥

면 경계층 유동이 말굽와류에 의해 주유동(main 

stream)으로 침투되는 정도가 감소하여 x/t=4.46

인 평면에서의 압력 손실이 감소하는 것을 알 

수 있었으며 의 설치 높이가 0.25인에 해 최

 약 3.6%까지 감소하 다.

3.2 설치 길이(lFL/δ99)에 따른 유동 특성

날개 앞  의 설치 길이에 따른 유동 특성

에 한 비교는 앞선, 설치 높이에 따른 유동 특

성 비교에서 가장 좋은 결과를 나타낸 설치 높이 

0.25를 기 으로 설치 길이를 변화시켜가며 수행

하 다.

Fig. 8(a)은 설치된 의 길이를 0.50인 경우로 

의 길이가 길어짐에 따라 바닥면 쪽으로 향하

는 유동이 부분 차단되어 말굽와류가 거의 상

쇄되는 것을 알 수 있다. 그리고 말굽와류 심

(a) lFH/δ99 = 0.25, lFL/δ99 = 0.50, lFT/δ99 = 0.04

(b) lFH/δ99 = 0.25, lFL/δ99 = 0.25, lFT/δ99 = 0.04

(c) lFH/δ99 = 0.25, lFL/δ99 = 0.13, lFT/δ99 = 0.04

  Fig. 8 . Contours of Normalized Turbulent 

Kinetic Energy

부분의 난류운동에 지 최 값도 에 보이게 감

소한 것을 알 수 있다. 하지만 의 윗면에서 발

생하는 와류의 강도는 이 길어짐에 따라
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앞서 수행한 설치 높이에 따른 유동 특성 비교의 

최  결과의 경우보다 좀 더 세지는 것을 알 수 

있다. Fig. 8(b)는 설치된 의 길이가 0.25인 경

우로 Fig. 6(d)와 같은 경우이다. Fig. 6(a)에 비해 

길이가 어듦에 따라 날개 앞 에서 바닥면으로 

향하는 유동을 차단하는 정도가 감소하여 Fig. 

8(a)에 비해 말굽와류 심 부분에서의 난류운동

에 지 최 값이 증가된 것을 볼 수 있다. Fig. 

8(c)는 설치된 의 길이가 0.13인 경우로 의 

길이가 앞선 경우보다 어듦에 따라 Fig. 8(b)보

다 바닥면으로 향하는 유동이 더 많이 빠져나감

에 따라 말굽와류의 강도가 세지면서 말굽와류의 

심 부분에서 높은 난류운동에 지가 형성되는 

것을 볼 수 있다. 

Fig. 9에서 볼 수 있듯이 날개 앞  의 설치 

길이가 길어질수록 날개 앞 에서 바닥면으로 향

하는 유동을 더 많이 차단할 수 있어 후류로 빠

져나가는 말굽와류의 강도가 약해지는 것을 볼 

수 있다.

 

       (a) Baseline           (d) lFL/δ99 = 0.50

 

     (d) lFL/δ99 = 0.25         (d) lFL/δ99 = 0.13

Fig. 9. Pathlines at the Leading Edge Plane

    Table 2. Comparison of Aerodynamic 

Characteristics

lFL/δ99

Peak 


at the L.E. 

Plane

% ch.

Cpt at the 

x/t=4.46 

Plane

% ch.

Baseline 0.03166 0.0 0.10088 0.0

0.50 0.01100 -65.3 0.09686 -4.0

0.25 0.01649 -47.9 0.09730 -3.6

0.13 0.02202 -30.5 0.09763 -3.2

Table 2에서 볼 수 있듯이 설치 길이가 길수

록 앞  이 상류  날개 앞 에서 발생하는 

바닥면으로 향하는 유동을 더 많이 차단할 수 있

어 말굽와류의 강도를 더 많이 약화시킬 수 있었

으며 말굽와류가 약화됨에 따라 말굽와류 심 

부분의 난류운동에 지 최 값 한 감소하 다. 

그리고 말굽와류의 강도가 약해짐에 따라 후류에

서의 압력 손실 역시 감소하여 의 설치 길이

가 0.5인 경우에 해 최  약 4.0%까지 감소하

다.

IV. 결  론

본 논문에서는 날개 앞 에 을 설치하여 그  

설치 높이  길이 등의 형상 변수를 변화시켜가

면서 말굽와류의 발생 역  강도의 감쇄 특성 

 구조에 해 상용코드인 FLUENTTM를 이용하

여 수치해석 인 방법으로 연구하 다.

연구 결과를 통해 날개 앞  으로 말굽와류

의 강도을 약화시킬 수 있었다. 그리고 후류에서 

낮은 운동에 지를 가지는 경계층이 말굽와류에 

의해 주유동으로 침투하는 것을 억제할 수 있어 

후류에서의 압력 손실을 일 수 있었다. 

한 설치 높이가 낮고 길이가 길수록 상류 

 날개 앞 에서 발생하는 바닥면으로 향하는 

유동을 더 많이 차단할 수 있어 말굽와류의 발생 

강도를 더 많이 약화시킬 수 있었다.
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