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Abstract 

The three-dimensional turbulent wingtip vortex flows have been examined in the present study by using the 

commercial code FLUENT. The standard k-ε model is used as a closure relationship. The wing is constructed by using 

an elliptic body whose aspect ratio is 3.8 and the NACA 16-020 airfoil section. The simulations for various angle attack 

(α=0°, 5°,and 10°) are carried out. The effect of Reynolds number is also investigated in this study. As the angle 

attack increases, the wingtip vortex becomes stronger. However, the relative vortex strength to inlet velocity decreases 

as Reynolds number increases. 

 

1. 서 론 

3 차원 형상의 익단(wing tip) 부근에서는 고압 

이 형성되는 날개의 아래 면에서의 흐름이 날개의 

끝부분을 돌아 윗면으로 올라감으로써 날개 뒤에 

강한 와류(vortex)가 형성된다. 이 와류는 익단 주

변의 유동을 날개 안쪽과 아래 방향으로 흐르게 

하는데, 이는 유동 에너지를 빼앗아 형성되는 것

이므로 유기 항력을 초래하게 된다. 뿐만 아니라 

선박의 추진장치인 프로펠러에서 발생하는 익단 

와류는 날개 표면에서의 공동현상(cavitation)을 초

래하기도 하며, 헬리콥터의 날개 주위에서 형성되

는 와류는 소음과 진동의 주요 요인 중 하나가 된

다. 따라서, 이러한 익단 와류의 악영향을 줄이기 

위해, 그 형성과 발달에 대한 이해가 필요하게 되

었고, 이를 위한 많은 실험적인 연구들이 수행 되

어져 왔다.(1~6) 

양충모와 백제현(7)은 NACA0012 익형의 일정한

단면을 갖는 3 차원 날개 끝에서의 유동을 비점성 

Euler 방정식을 이용하여 해석하였다. Srinivasan(8)

등은 얇은 층 해석(thin-layer analysis)과 대수적 난

류모델인 Baldwin-Lomax 모델을 이용하여 헬리콥

터 블레이드(blade) 끝에서의 유동을 수치적으로 

해석하였다. De Jong(9) 등은 선박의 프로펠러 블레

이드의 익단와류에 대하여 계산하였는데, 받음각

이 약 6o와 11o인 NACA 0012 익형(airfoil)의 날개 

주위 및 하류에서의 유동을 연구하였다. Dacles-

Mariani(10) 등은 Baldwing 과 Barth(11)의 one-equation 

와점성계수(eddy-viscosity)모델을 이용하여 익단와

류의 3 차원적 수치해석 및 실험을 수행하여 결과

를 비교하였다.  

본 연구에서는 익단와류가 발생하는, NACA16-

020 익형의 단면을 갖는 3 차원 날개에 대한 유동

해석을 여러 받음각에 대하여 수행하였고, 

Reynolds 수에 따른 영향도 알아보았다. 유동의 수
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치해석을 위해서 상용코드인 FLUENT 를 이용하

고, 난류 모델로는 표준 k-ε모델을 사용하였다.  

 

2. 수치해석 방법 

2.1 지배방정식 

난류 비압축성 정상상태의 연속 방정식, 운동량 

보존식, 스칼라량 보존식을 다음과 같이 직교좌표

계 속도성분을 이용하여 일반 좌표계로 기술하면 

다음과 같다(Peric(12)).  
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여기서 xj 는 일반적인 좌표를 나타내고, mja 는 

일반 좌표와 수직 좌표계의 기저 벡터들의 스칼라 

곱을 나타내며, J 는 좌표변환의 Jacobian 값이다. 

그리고, 응력 tensor 인 
miT 와 Reynolds 응력인 

''

imuur- 는 다음과 같다.  
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여기서, 

mid 는 Kronecker delta 이고, 와점성계수인 

tm 는 난류 운동 에너지 k 와 난류 에너지 소멸률 

e 으로 표현된다. 
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2.2 난류 모델 

난류량들을 풀기 위해서 본 연구에서는 

공학적으로 많이 쓰이는 표준 e-k 모델 (Launder 

& Spalding(13))을 사용하였다. 
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위의 모델에서 사용된 경험적 상수 값들은 

Cm=0.09, Ce1=1.44 , Ce2=1.92, sk=1.0, 그리고 se=1.3 

이다. 

벽면에 가까워질수록 유동의 속도가 작아지기 

때문에 Reynolds 수 또한 작아져 높은 Reynolds 

수에서 제안된 표준 e-k 모델은 벽면 근처에서 

적용이 곤란하게 된다. 이 문제를 해결하기 위해 

수렴성과 경제적 측면에서 공학적으로 많이 

쓰이고 있는 벽함수(wall function)을 사용하였다. 

 

3. 검증 계산 

계산방법과 격자계를 알아보기 위해 본 계산에 

앞서, NACA 0020을 단면 형상으로 하고, 가로 세

로 비(aspect ratio)가 3.82 가 되는 elliptic 형상의 3

차원 날개(Fig. 1)를 폭이 8cm, 높이가 15cm 인 공

동터널(cavitation tunnel)의 옆면에 고정시킨 경우의 

난류 유동에 대하여 계산해 보았다. 계산에 사용

된 Reynolds 수는 입구속도와 단면 형상의 최대 

익현 길이(maximum chord length)인, 4cm를 기준으

로 4×105이고, 유동의 입사각(α)은 10°이다.      

 

 

 
Fig. 1 Geometry of wing with NACA0020 cross section  

 

 

 



NACA16-020익형의 단면을 갖는 날개 끝 와류 현상에 대한 3차원 난류유동 해석 

   
 

637 

Fig. 2 에서 보는 바와 같이 절대좌표계를 날개 

최대 익현의 중심에 위치시켜 격자를 형성하였다. 

계산의 편이를 위하여 입구에서 유체 흐름의 방향

을 x 축과 평행하게 하고, 대신 유동의 입사각이 

10°가 되도록 날개를 절대좌표계의 원점을 중심

으로 회전시켜 계산하였다.  

x 가 일정한 단면에서, 와류(vortex)의 중심을 중

심으로 지역적인(local) 좌표를 설정했을 때, 와류

의 중심에서 z 축 방향으로의 거리를 r 이라 하여 

r 축 상에서의 y 축 방향 속도성분을 Vy라 하였고, 

x 축 방향 속도성분을 Vx라 하였다. 이 속도 성분

들의 크기를 비교함으로 와류의 강도를 비교해 볼 

수 있다. 와류의 중심은 와류 내부에서 압력이 최

소가 되는 부분에서 Vy = 0 인 점이 된다. 계산 영

역과 경계조건은 Fig. 3에 도시하였다. 입구에서는 

속도분포가 일정한 유동이 유입되는 것으로 하였

고, 각 벽면과 날개 표면에서는 점착(no-slip) 조건

을, 출구 조건으로는 노이만(Neumann) 조건을 주

었다. 

 

 

 

 

 

Fig. 2 Schematic of the problem 
 

 

 

 

 

Fig. 3 Calculation domain and boundary conditions 
 

 

Fig. 4 에는 날개표면에서의 격자를 나타내었는

데, 주로 정렬격자계를 사용하였으나, 익단 주위에

서는 비정렬격자계를 사용하였다. 날개 주변에는 

날개의 형상을 고려하여 여러 영역으로 나누어 격

자를 형성하였는데, Fig. 5 에 계산영역 내부 격자

의 일부를 도시하였다. 계산에 사용된 격자 수는

330727개 이다.  

Fig. 6에 x/C=0.1 (C는 최대 익현의 길이)인 단

면에서의 속도분포를 X. Viot(14) 등의 실험치 및 계

산결과와 비교하였다. 이 부분은 익단에 상당히 

근접한 곳이므로, 익단에서 막 떨어져 나오는 유

동이 매우 복잡한 양상을 띠기 때문에 계산 값과 

실험 치가 많은 차이를 보이고 있음을 알 수 있다. 

이는 X. Viot(14) 등이 STAR-CD를 이용하여 계산한 

결과에서도 동일하게 나타나고 있다. 
 
 
 
 

  

 

Fig. 4 Grids on the wing surface  
 
 
 

 

 

 

Fig. 5 Grids at the interior parts of domain  
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Fig. 6  Velocity magnitude at section x/C=0.1  
 
 
본 연구에서는 결과의 정확도를 알아보기 위해

서 QUICK 기법과 Second order Upwind 기법으로 

계산하여 X. Viot(14) 등의 계산 결과와 비교하였다. 

다른 부분에서는 QUICK 과 Second order Upwind 

기법이 큰 차이를 보이지 않고, X. Viot(14) 등의 결

과와도 비슷하지만, x/C=0.1인 단면에서 QUICK기

법이 x 축 방향의 속도성분의 비교에서 실험치를 

더 잘 따르고 있기 때문에 즉, X. Viot(14) 등의 결과

보다 더 좋은 결과를 보이고 있으므로, 본 연구에

서는 이 후의 계산에서 대류항 차분 기법으로 

QUICK기법을 사용하였다.  

 

4. 결과 및 고찰 

4.1 계산 영역 및 격자  

익단에서의 와류 유동장의 특성을 파악하기 위

하여, NACA16-020 을 단면 형상으로 하고, 가로 

세로 비가 3.8 인 타원형상의 3 차원 날개(Fig. 7) 

주위의 난류 유동장을 해석하였다. 받음각은 0°, 

5°, 10°인 경우로 하였는데, 검증 계산에서와 마

찬가지 방법으로 유입되는 유동의 방향을 고정시

키고 날개를 최대단면의 중심점을 중심으로 회전

시키는 방법으로 격자를 형성하였다.  

계산 영역은 모든 계산에 걸쳐서 -3<x/C<13, -  

 
Fig. 7 Geometry of the NACA16-020 wing section  

 

 
Fig. 8 Calculation domain & boundary condition  

 

 

3<y/C<3, 0<z/C<5.6 으로 하였는데, Fig. 8 에 계산 

영역과 경계조건을 함께 도시하였고, 모든 계산에

서 격자 수는 471489 개로 하였다. 터널의 크기가 

날개의 크기에 비하여 상당히 크다고 가정하여 날

개를 고정시킨 벽면과 입, 출구를 제외한 경계조

건으로는 대칭조건을 주었다. 입구에서는 유입되

는 유동의 속도분포는 일정하다고 가정하였고, 출

구 조건으로는 노이만 조건을 주었으며, 벽면과 

날개의 표면에서는 점착 조건을 주었다. 계산에 

사용한 격자는 검증 계산에서와 마찬가지 방법으

로 정렬격자계와 비정렬격자계를 혼용하여 생성하

였다.  

 

4.2 유동장 해석  

입구속도와 날개의 최대 익현의 길이를 기준으

로 Reynolds 수 1.5 ×106 에 대하여 위에서 언급

한 받음각 3가지 종류의 유동해석을 하였다. 

입구조건에서 난류강도(turbulence intensity)를 입

구속도 크기의 5%, 난류 점성계수 비(turbulent 

viscosity ratio)를 3 으로 하여 유입되는 유체의 난

류강도가 비교적 작다고 가정하였다. 
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       (a) bottom               (b) top 

Fig. 9 Pressure distribution on the wing surface (α

=0°)  
 
 

 

Fig. 10 Velocity distribution at section x/C=0.5 (α=0°)  
 

 

받음각이 0°인 경우는 날개의 전체적인 형상이 

y/C=0 인 단면을 중심으로 상하대칭이므로 결과 

역시 대칭으로 나올 것이 예상된다. Fig. 9에 날개

표면에서의 압력분포를 도시하였는데, 날개의 윗

면과 아래 면에서 대칭인 결과를 보이고 있다.  

Fig. 10에 도시한 x/C=0.5인 단면에서의 속도분

포를 보면, 날개의 앞전에서 부딪혀 익단을 돌아 

흐르는 유동과 날개의 윗면과 아래 면을 타고 흐

르던 유동이 서로 만나 벽면을 향해 흐르는 유동

을 발생시키는 모습을 볼 수 있는데, 익단에서의 

와류는 발생하지 않음을 알 수 있다. 

받음각이 0°에서 5°로 바뀌면  y/C=0 인 단면

을 중심으로 대칭성이 깨지게 된다. 상류에서 흘

러오던 유체가 날개에 부딪힐 때, 날개가 기울어

져 있으므로 아래 면에 고압의 영역이 형성되고 

윗면에는 아래 면에서 부딪힌 유동이 윗면을 타고 

흐르면서 심한 곡률을 겪게 되므로 유속이 증가하

여 상대적으로 저압의 영역을 형성시킨다. 이 때

문에 날개에 양력이 작용하게 된다. Fig. 11 에 받

음각이 5°인경우, 날개 표면에서의 압력분포를 

나타내었다. 윗면에서 저압의 영역을 형성시키며 

빠르게 흐르던 유동은 날개의 뒷전으로 갈수록 점 

 
      (a) bottom              (b) top 

Fig. 11 Pressure distribution on the wing surface (α

=5°)  
 
 

 
 

Fig. 12 Velocity distribution at various sections (α=5°) 
 

 

차 압력을 회복하게 되고, 아래 면에서 고압으로 

흐르던 유체는 곡면을 타고 흘러 잠시 저압으로 

되었다가 다시 압력을 회복하게 된다. 특이한 사

항은 아래 면의 익단부분에서 저압의 영역이 형성

되었다는 것인데, 고압으로 익단의 아래 면을 흐

르던 유체가 상대적으로 저압이 형성된 익단의 윗

면으로 흘렀기 때문이다. 

익단을 돌아 아래 면에서 윗면으로 흐르는 이 

유동으로 말미암아 익단와류가 발생하게 된다.  

Fig. 12 에 x/C=0.5, 4 인 단면에서의 속도분포를 

도시하였는데, 받음각이 0°인 경우와는 다른 양

상을 나타낸다. x/C=0.5 인 경우 익단에 해당하는 

부분에서 와류가 발생하고 있음을 알 수 있다. 이 

와류는 비대칭적인 모습으로 약간 찌그러진 타원

의 형상을 띠고 있으나 하류로 갈수록 점점 원형

에 가까운 모습으로 발달하고 있다. 또한 하류로 

갈수록 와류의 세기는 줄어들고, 대신 그 영역이 

점점 더 확장하고 있음을 알 수 있다. Fig. 13 는 

x/C=0.5, 4 일 때 단면에서의 압력분포를 도시하였

는데, 굵은 선으로 그려진 타원의 형상은 x/C=0인 

곳에서의 날개의 단면으로, 하류에서의 결과를 볼 

때 y축 방향과 z축 방향의 위치를 인지하기 쉽게 

하기 위해서 함께 나타낸 것이다. 



정   남   균 

 

640 

 
Fig. 13 Pressure distribution at section x/C=0.5& x/C=4 

(α=5°) 
 
 
 

 

Fig. 14 Vorticity distribution at section x/C=0.5 & x/C=4 
(α=5°) 

 

날개의 최대 익현 길이 즉, 벽면에서의 익현 길

이를 1 로 했기 때문에 x/C=0.5 인 곳에서의 결과

는 유체가 날개를 지난 바로 직후의 결과가 된다. 

x/C=0.5 인 단면에서 익단 주위에 작은 동심원의 

형태로 압력분포가 그려지고 있고, 동심원의 내부

로 갈수록 압력이 떨어지는 것을 알 수 있다. 이

는 익단에서 떨어져 나온 유체가 와류를 발생시키

면서 와류내부의 유동이 정체되어 압력이 주위보

다 떨어지기 때문이다. 이 압력저하로 인하여 날

개에 작용하는 항력이 커지게 된다. 동심원의 형

태를 띤 압력분포는 하류로 갈수록 그 크기가 커

지면서 와류의 영역이 점점 확장되고 있다. 이러

한 사실은 와류분포를 도시한 Fig. 14 에서도 확인 

할 수가 있다.  

 
 

Fig. 15 Drag & Lift coefficients along angle of attack  
 
 
 

 
 

         (a) Bottom               (b) Top 

 

Fig. 16 Pressure distribution on the wing surface (α

=10°) 
 

 

받음각이 10°가 되면 유체가 날개와 부딪히게 

되는 정체점이 5°일 때보다 더 아래쪽에 위치하

게 되고, 날개의 상, 하면에서 발생하는 압력차는 

받음각이 5°일 때보다 더 커지게 된다. 따라서, 

양력과 항력이 증가하게 되는데, Fig. 15 받음각에 

따른 양력계수(lift coefficient)와 항력계수(drag 

coefficient)를 나타내었다. 무차원화 시킬 때 기준 

면적(reference area)은 받음각이 0°일 때 y 축에 

수직한 투영면적으로 하였다. 받음각이 커짐에따

라 양력계수(CL)와 항력계수(CD) 모두 증가함을 

알 수 있다.  

Fig. 16 은 받음각이 10°인 경우의 날개 표면에

서의 압력분포를 나타내었는데, 아래 면에서의 압

력분포를 보면 받음각이 5°일 때보다 익단 주위

의 저압영역이 더 확산되어 있음을 알 수 있다. 

따라서 받음각이 10°일 때의 와류의 세기가 5°

일 때보다 더 커질 것을 예측할 수 있는데, Fig. 17

에서 보는 바와 같이 그 사실을 와류세기를 계산

하여 확인 할 수 있다.  



NACA16-020익형의 단면을 갖는 날개 끝 와류 현상에 대한 3차원 난류유동 해석 
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Fig. 17 Velocity magnitude comparison along the y axis 
at various sections (α=5°, α=10°)  

 

 

와류의 세기를 알아보기 위하여 와류의 중심에

서 z축 방향으로의 거리를 r이라 했을 때, r축 상

에서의 y 축 방향 속도성분 Vy를 유입속도에 대한 

상대적 크기로 Fig. 17 에 도시하였다. 받음각이 

5°일 때, x/C=0.5 에서 Vy의 최대치가 입구속도의 

12%정도였다가 하류로 갈수록 점점 그 크기가 줄

어들고 있다. 받음각이 10°일 때, x/C=0.5인 단면

에서의 결과를 보면 Vy 의 최대치가 입구속도의 

23%정도로 받음각이 5°일 때보다 거의 2 배 가

까이 증가하였다. 그리고, 그 차이는 하류로 갈수

록 점점 줄어들고 있음을 알 수 있다. 

이제까지의 결과로 3 차원 날개에서 양력이 존

재하게 되면 익단와류가 발생하게 됨을 알 수 있

었고, 양력이 증가할수록 즉, 받음각이 커질수록 

익단와류의 세기가 더 커짐을 알 수 있었다.  

 

4.3 Reynolds 수의 변화에 따른 유동장 해석 

익단와류는 날개의 아래 면과 윗면의 압력차에 

의해 유체가 아래 면에서 윗면으로 흐를 때 생성

되며 위, 아래 면의 경계층구조와 익단에서의 3차

원 박리에 의해 결정된다 하겠다. 이번 절에서는 

받음각이 동일할 때 Reynolds 수의 변화가 익단와

류에 어떤 영향을 끼치는지 알아보기 위해, 받음

각이 10°일 때, Reynolds 수가 2.5×106 인 경우와 

5.0×106인 경우의 결과를 비교하였다.  

Reynolds 수에 따른 와류의 세기를 비교하기 위

하여 Fig. 18 에 각 단면에서 r 축에 따른 y 축 속 
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Fig. 18 Velocity magnitude along the y axis for various 

Reynolds numbers  
 
 

 

 
Fig. 19 Drag & Lift coefficients at α=10° for various 

Reynolds numbers 
 

 

도 성분을 비교하였다. Reynolds 수가 커짐에 따라 

와류의 세기는 증가하나, 유체의 유입속도에 대한 

상대적 크기는 감소하고 있음을 알 수 있다.  

Fig. 19 에 Reynolds 수에 따른 양력계수와 항력

계수를 도시하였는데, Reynolds 수가 증가함에 따

라 차이는 작지만 완만한 곡선을 그리며 감소하고 

있음을 알 수 있다. 

 

5. 결 론 

상용 프로그램인 FLUENT 를 이용하여 타원형 

익단주위의 난류 유동을 3차원적으로 해석하였다.  

날개의 단면 형상으로는 NACA 16-020 익형을 이
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용하였으며, 난류 모델로는 Standard k-ε모델을 사

용하였다. 받음각을 0°, 5°, 10° 로 변화시켜가

며 계산을 수행하였는데, 받음각이 0°인 경우는 

익단와류가 발생하지 않고, 받음각이 0°보다 큰 

경우에서 익단와류가 발생함을 알 수 있었다. 또

한, 받음각이 증가할수록 그 세기도 커짐을 예측

할 수 있었다.  

Reynolds 수의 영향을 알아보기 위하여, 받음각

이 10°일 때, Reynolds 수가 2.5×106 인 경우와 

5.0×106 인 경우의 결과를 비교하였다. Reynolds 수

가 커짐에 따라 와류의 세기는 커지지만, 입구속

도에 대한 상대적인 크기는 감소하고 있음을 알 

수 있고, 양력계수 및 항력계수 또한 감소함을 알 

수 있었다. 
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