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論文

풍력터빈 성능시험을 위한 저속풍동 개념연구

강승희*

Conceptual Study of a Low-Speed Wind Tunnel for Performance

Test of Wind Turbine

Seung-Hee Kang*

ABSTRACT

Conceptual study of an open-circuit type low-speed wind tunnel for performance test of

wind turbine blade and airfoil is conducted. The tunnel is constituted of a settling chamber,

a contraction, closed test section, a diffuser, two corners, a cross leg and a fan and motor.

For the performance test, the closed test section width of 1.8 m, height of 1.8 m and length

of 5.25 m is selected. The contraction ratio is 9 to 1 and maximum speed in the test section

is 67 m/sec. Input power in the tunnel is about 238 kW and its energy ratio is 3.6. The

wind tunnel designed in present study will be an effective tool in research and

development of wind turbine and airfoil.
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1. 서 론

풍력 블레이드의 성능자료를 획득하기 위한

실험적 방법으로 실물형상시험 및 풍동시험 등이

사용되고 있다. 실물형상을 사용하는 시험은 실

제조건에서의 성능을 직접 측정할 수 있다는 장

점이 있다. 그러나 이 시험에는 지상경계층에 의

한 전단 흐름, 요우각(yaw angle) 및 난류도 등

에 의한 오차 등이 포함되어 균일 흐름과는 다른

조건의 시험 결과를 제공하게 되므로 설계된 성

능이 나오지 않을 경우 정확한 원인 분석이 상대

적으로 어렵다는 단점이 있다1).

풍동시험의 경우는 일반적으로 축소된 모형을

사용하여 풍력 블레이드에 균일한 흐름을 다양한

조건으로 공급할 수 있어 설계 조건에 적합한 유

동을 모사해 줄 수 있다는 장점이 있다. 그러나

이 시험은 축소모형을 사용함으로써 실물과 다른

레이놀즈 수 조건에서 시험하게 되어 블레이드

주위 경계층 및 천이점에 대한 영향을 별도로 고

려하여 주어야 한다는 단점이 있다. 또한 풍동시

험의 경우 시험부의 벽면의 존재로 인한 벽면효

과(wall interference effect)가 존재하여 시험의 기

준 조건 등을 실물조건에 적합하도록 별도의 보

정이 필요하다는 단점이 있다. 이러한 단점에도

불구하고 풍동시험은 정밀한 유동의 제공 및 정

밀한 계측이 가능하여 풍력 블레이드의 설계 단

계에서의 상대적인 성능비교, 블레이드 에어포일

(airfoil) 개발 및 전산유체역학(Computational

Fluid Dynamic) 해석 검증 등에서 광범위하게 사

용되고 있다.
1),2)

항공기의 경우 항력계수 1 count ( )
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는 표 1과 같은 성능 및 경제적 효과가 있는 것으

로 알려져 있다. 정확한 풍동시험을 통해 설계단계

에서 정확한 성능의 예측이 가능하게 되면 항공기

및 풍력터빈 등의 설계를 최적화 할 수 있으므로

성능이 우수하면서 운용면에서도 경제적 우위에

있는 형상의 개발을 가능하게 할 수 있다. 풍동시

험을 통해 이러한 정밀한 성능시험 결과를 얻기

위해서는 고유질의 풍동이 필수적이다.
3),4)

본 연구에서는 풍력 블레이드 에어포일 개발

및 성능시험 등에 적합한 풍동시험 조건에 대해

연구한 후 풍동 구성품의 성능해석을 통하여 풍

력 터빈의 성능 시험에 적합한 저속풍동에 대한

개념적 연구를 수행하였다.

Aircraft Effects

KT-1 3 count = 1 kts of Vmax

C-5A 1 count =
1,000 lbs of

Payload

A310 1 count =
300 kg of fuel

or 3 passengers

High speed

civil transport
1 count =

8 passengers or

60 mile of range

표 1 항력계수 1 count 효과.

2. 저속풍동 개념 설계/연구

풍력터빈을 시험하는 저속영역에서의 풍동은

크게 폐회로 형식(closed-circuit type)과 개회로

형식(open-circuit type)이 있다. 폐회로 방식 저

속풍동의 경우 외부 환경 영향을 상대적으로 적

게 받고, 풍동 내부에서 순환되는 흐름의 손실만

큼만 동력(power)을 보충해 주면 되기 때문에 상

대적으로 적은 동력이 필요하다는 장점이 있어

항공기 개발시험 등에 상대적으로 많이 사용되고

있다. 그러나 이러한 형식은 초기 건설비용이 많

이 들고, 흐름가시화 시험의 경우 발생되는 연기

등을 배출(purge)해 주어야 하는 문제가 있다.

또한, 내부 마찰 손실에 의해 발생되는 열을 제

거해 주기 위해 열교환기 등을 설치해 주어야 한

다는 문제점이 있다. 이에 비해 개회로 형식 풍

동은 폐회로 형식 풍동에 비해 유질이 비교적 외

부의 영향을 받기 쉽고 소음이 상대적으로 크다

는 단점이 있으나 초기 건설비용이 적게 들고 흐

름가시화 시험시 발생되는 연기 등의 배출을 위

해 별도의 장치를 설치할 필요가 거의 없다는 장

점이 있는 것으로 알려져 있다.
2),5),6)

본 연구에서

는 이러한 장점 등을 고려하여 개회로 형식

(open-circuit type)으로 저속풍동을 설계하였다.

2.1 폐쇄형 시험부

블레이드 에어포일의 성능을 예측하기 위해서

는 일반적으로 에어포일 표면에 압력공을 뚫고

이곳을 통해 센서를 장착하여 표면에서의 압력분

포를 측정하고 후류(wake)의 운동량 손실을 측정

하여 양력, 항력 및 피칭모멘트를 계산한다. 밸런

스(Balance) 등을 장착하여 공력계수를 직접 측

정하는 방법이 일부 사용되고 있지만 이러한 시

험의 경우 삼차원 효과 및 틈(gap) 효과 등에 대

한 영향을 추가로 고려해 주어야 한다고 알려져

있다. 에어포일을 시험하는 경우 모형을 시험부

측벽(sidewall)에 고정하게 되는데 측벽과 모형이

연결되는 부위에서 발생되는 junction 와류와 벽

면에서의 배제두께(displacement thickness)에 의

해 시험부 폭 대 시위 비가 작은 경우 에어포일

의 압력측정치에 영향을 주는 것으로 알려져 있

다. 이러한 효과는 시험부 폭이 시위의 3~4배 인

경우 거의 무시할 수 있다고 알려져 있다.
2),9)

축소모형을 사용하여 시험하는 경우, 실물과

레이놀즈 수의 차이에 의해 에어포일 주위의 경

계층 흐름이 실물 흐름과 다른 특성을 보인다.

이러한 레이놀즈 수 차이는 경계층 특성 및 천이

점 등의 차이를 유발시켜 측정되는 블레이드의

성능에 큰 영향을 주는 것으로 알려져 있다. 따

라서 풍동시험을 통해 실물 조건을 예측하기 위

해서는 반드시 레이놀즈 수 영향을 보정하여 주

어야 한다. 블레이드 및 에어포일 시험 등의 경

우 이러한 보정을 위해서는 시위기준 레이놀즈

수가 1,000,000 이상이 되어야 된다고 알려져 있

으며, 통상적으로 1,500,000 ~ 2,500,000에서 풍동

시험들이 수행 된다.
2)

이는 시위 0.5 m를 기준으

로 하는 경우 자유흐름의 속도가 약 44 ~ 73

m/sec에 해당된다.

풍동시험부에는 시험부 경계면인 벽면이 존재

하며 이러한 벽면에 의해 모형 주위의 동압, 유

선 및 압력구배 등이 실물조건과 다른 차이가 유

발되어 결과적으로 흐름의 기준조건 및 측정되는

힘과 모멘트에 많은 오차를 발생하게 된다. 폐쇄

형 시험부(closed test section)의 경우 시험부 벽

면에 의해 모형 주위의 흐름이 가속되고 유선이

변형되는 현상을 보이나 개방형 시험부(open
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test section)의 경우는 시험부 경계면 밖의 흐름

이 정체되어 있어 흐름이 확대되는 경향을 보이

는 것으로 알려져 있다.
3)

블레이드 성능시험의

경우 블레이드의 직경이 시험부 폭의 60% 이내

에서 시험하는 경우 기존의 벽면효과 보정방법으

로 보정가능하다고 알려져 있다.
2)

이는 약 1.1 m

풍력 터빈 직경의 경우 시험부 폭이 1.8 m 이상

이 되어야 한다는 것을 의미하며, 시위가 0.5 m

의 에어포일시험도 가능한 조건이 된다.

풍동 시험부의 가로세로비는 블레이드에서 발

생되는 와류에 영향을 주어 벽면효과를 유발한다

고 알려져 있으며 항공기를 시험하는 경우 시험

부 폭 대 높이비가 0.75가 되는 경우 이를 최소

화 할 수 있다고 알려져 있다
.2)

그러나 풍력 블

레이드의 성능시험의 경우 이러한 시험부는 모형

이 상대적으로 큰 경우 비대칭적 영향을 줄 수

있으므로 본 연구에서는 시험부 가로세로비 1을

사용하였다. 시험부는 폭 1.8 m, 높이 1.8 m, 길

이 5.25 m가 되도록 설계하였다. 또한, 풍동시험

부 측면부는 시험부 경계면에서 발생되는 배제두

께로 인한 흐름방향의 압력구배 영향을 최소화

하고자 그림 1에서 보는 바와 같이 약 0.4° 확장

시켰다. 그림 1에 본 연구 폐쇄형 시험부 개념도

를 나타내었다.

그림 1 폐쇄형 시험부 개념도.

2.2 정체실

시험부에 고 유질의 균일한 흐름을 공급하기

위해서는 정체실(settling chamber)에 하니컴

(honeycomb) 및 여러 장의 스크린(screen)을 장

착한다. 이러한 정류 장치를 설치한 DNW 저속

풍동의 길이방향 흐름의 난류도 감쇄 추이를 그

림 2에 나타내었다. 그림에서 보는 바와 같이 하

니컴 및 스크린의 난류도 감쇄도는 거의 유사함

을 볼 수 있다.

그림 2 DNW 저속풍동의 난류도 감쇄추이10)

하니컴은 작은 봉방(cell)을 사용하여 유동의

측방향 거동을 제한시키는 방법으로 난류도와 흐

름각을 줄일 수 있다고 알려져 있다. 하니컴의

봉방은 그 형상 및 길이 대 직경비(L/D)로 그

특성을 나타낼 수 있다. 봉방 형상이 육각형 형

상인 경우 사각형 및 원형 형상에 비해 전압손실

이 적은 것으로 알려져 있다. 또한, 고유질의 흐

름을 얻기 위해서는 길이 대 직경비가 최소 6 또

는 8 이상이 되어야 한다고 알려져 있다.12) 하

니컴의 재질을 두껍게 하는 경우, 하니컴 후반부

에서 흐름 박리가 발생될 수 있으므로 가능한 얇

은 재질의 하니컴을 사용하여 전단흐름(shear

flow)을 적게 발생하여야 한다. 본 연구에서는

이러한 영향을 고려하여 두께 0.1 mm 스테인리

스 재질의 하니컴으로 길이 대 셀의 직경비가 17

이고 길이 400 mm를 사용하였다.7)

스크린은 흐름방향으로 큰 에디(eddy)를 줄임

으로써 난류도 및 압력의 불균일성을 감소시키는

역할을 한다. 본 연구에서는 공극율 57.5%의 와

이어 직경 0.5mm 14 mesh SUS 316재질의 스크

린을 사용하였다. 정체실에는 하나의 하니컴 및

4장의 스크린을 설치되도록 설계하였다.

2.3 수축부

수축부(contraction)는 시험부에서의 속도를 증

가시키며 에디를 길게 늘어지게 함으로써 난류도

를 감쇄시키며 역할을 한다. 수축부를 설계하는

데 있어 가장 중요한 변수는 수축비이다. 수축비

에 따른 길이방향의 난류도는  , 측방향의

난류도는   의 비율로 감소하며, 흐름각은
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 로 감소시키는 것으로 알려져 있어7),12)

수축비를 증가시키면 보다 우수한 유질의 흐름을

얻을 수 있다. 그러나 과도하게 수축비를 증가시

키면 흐름의 과도한 가속으로 인해 시험부에서의

균일흐름을 보장할 수 없게 된다는 문제점이 있

어 일반적으로 수축비 6~9를 많이 사용한다.12)

본 연구에서는 수축비를 9:1로 결정하였고, 형상

은 벽면곡률의 효과가 포함된 경계층에 대한 영

향을 고려한 Mikhail 방법7),11)을 사용하였다. 수

축부의 길이는 일정면적 600 mm를 포함하여 총

4,950 mm이다.

2.4 확산부

풍동내부 장치 등의 마찰손실 등에 의해 동력

의 손실이 발생되게 된다. 이러한 동력의 손실은

확산부는 적절한 확산을 통하여 유속을 줄여 압

력을 회복하게 함으로써 줄일 수 있다.2),12) 또한,

전체 풍동 유로의 길이를 작게 하기 위해서는 가

급적 확산각을 크게 하여야 유리하다. 그러나 확

산각을 너무 크게 하는 경우 흐름의 박리가 발생

될 가능성이 커지게 된다. 흐름이 박리되는 경우

에너지 손실뿐 아니라 비정상(unsteadiness) 흐름

및 불균일 흐름 등의 발생으로 시험부에서의 유

질을 저하를 초래 할 수 있다. 본 연구에서는 확

산각의 설정은 그림 3에서 보는 바와 같이 비압

축성 유동에서 확산각 변화에 따른 확산부 내의

흐름 상태에 대한 시험 결과9)를 사용하였다. 수

력반경을 기준으로 한 흐름박리 예측 결과를 그

림 3에 나타내었으며 그림에서 보는 바와 같이

설계된 확산부는 흐름이 발생되지 않는 부착흐름

영역에 위치함을 확인 할 수 있었다. 본 연구에

서 사용된 확산부는 사각형 단면에서 원형단면으

로 형상이 변하도록 설계하였다.

2.5 모서리 및 모서리 깃

추후 공력소음 시험이 가능하도록 하기위하여

송풍기에서 발생된 소음이 가급적 시험부에 직접

전달되지 않도록 하기 위해 두 개의 모서리

(corner)를 설치하였다. 모서리 깃(corner vane)을

설치하지 않고 흐름을 90° 변환하는 경우 100%

의 정압손실이 발생하지만 적절히 설계된 모서리

깃은 손실을 11% 내외까지 줄일 수 있다고 알려

져 있다.2) 본 연구에서 사용된 모서리 깃의 단면

은 그림 4에서 보는 바와 같이 두 개의 원호를

사용하는 에어포일 형상7)을 사용하였으며, 모서

리 깃에서의 흡음성능을 극대화하고자 내부에는

흡음재를 설치할 수 있도록 설계하였다. 모서리

간격 대 시위비(gap to chord ratio)는 0.4이며,

추후 공력음향학 시험에 유리하도록 2개의 모서

리를 사용하도록 하였다.

Length / Inlet Radius

A
re
a
R
a
tio

10-1 100 101 102

2

4

6

8

10

1

Jet Flow

Appreciable
Separation

Test Section
Diffuser

Attached Flow

그림 3 확산부 흐름 박리 예측

그림 4 모서리 깃

2.6 송풍기부

송풍기부는 제2 모서리 이후의 확산부, 송풍기

및 모터 등을 포함한다. 송풍기는 풍동 내부에서

의 발생되는 정압손실을 보충해 주며 시험부의

유속을 유지시켜주는 역할을 한다. 송풍기의 위

치는 제2 모서리 뒤에 설치하였다.

각 구성품 설계에 따른 압력 손실은 참고문

헌 (11)에 의거 계산을 수행 하였으며 그 결과를

표 2에 나타내었다. 기준 동압( )은 2,699 Pa이

며, 총 전압 손실은 동압의 0.273이다. 에너지 비

는 3.6이다. 이는 우수한 유질을 위해 많은 스크

린을 사용하여 에너지 손실이 상대적으로 큼에도



28 강승희 第19卷 第4號 2011年 12月 31日

그림 5 저속풍동 유로도

불구하고 양호하다고 알려진 풍동 에너지 비인

3~7에 해당
2),14),15)

되어 본 풍동의 설계가 효율적

으로 이루어 진 것으로 판단된다. 본 연구를 통

해 설계된 폐쇄형 시험부 저속풍동 유로는 그림

5와 같다.

구성품 ∆  비율

정체실 119 0.044 16.1 

수축부 16 0.006 2.2 

시험부 65 0.024 8.8 

확산부 86 0.032 11.7 

안전 스크린 24 0.009 3.3 

제1모서리 175 0.065 23.8 

연결부 16 0.006 2.2 

제2모서리 175 0.065 23.8 

송풍기/모터 59 0.022 8.1 

합계 737 0.273 100.0 

표 2 설계된 풍동의 압력손실.

본 연구에 사용된 시험부에서 최고 속도 67

m/sec를 얻기 위해서는 160 kW의 동력이 필요

하며 송풍기의 효율 69%를 고려한 경우 238 kW

의 동력이 필요하다. 송풍기는 직경 2,800 mm,

풍량 11,664 m
3
/min인 축류형 송풍기를 사용하

였으며 모터는 상용품인 250 kW의 DC모타를 사

용하여, 직경 1,400 mm인 나셀 안에 설치되도

록 설계하였다. 본 연구에서 제시된 풍동은 향후

풍력 블레이드 관련 연구 및 풍력터빈 개발 그리

고 학생들의 교육 등에 그 활용도가 매우 클 것

으로 판단된다.

3. 결 론

풍력터빈 블레이드 및 에어포일의 성능시험을

위해 저속풍동의 개념연구를 수행하였다. 풍동은

개회로 방식으로 설계되었으며, 시험부 크기는

폭 1.8 m 높이 1.8m 그리고 길이 5.25 m이며,

최고속도는 67 m/sec 이다. 정체실에는 하니컴

과 4장의 스크린을 사용할 수 있도록 설계되었으

며 수축비는 9:1이다. 최적의 효율을 갖도록 풍동

각 구성품의 성능해석을 통하여 설계를 수행하였

다. 풍동의 에너지 비는 3.6이며 풍동에서의 압력

손실과 송풍기 효율을 고려한 요구동력은 238
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kW이다. 본 풍동은 향후 풍력블레이드와 에어포

일 관련 연구 및 개발 그리고 교육 등에 활용도

가 클 것으로 판단된다.
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