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ABSTRACT

In this study, lumped-vortex element method and thin airfoil theory were used to

analyze aerodynamic characteristics of airfoils with relative motion that had camber lines of

NACA 44⨯⨯ airfoil in 2-dimensional unsteady incompressible potential flow. Velocity

disturbance due to airfoil was calculated by lumped-vortex element model and force

distribution on airfoil by unsteady Bernoulli's equation.

Variables in relative motion were considered the period , the amplitude of flapping 

and pitching , and the phase difference between flapping and pitching  and the angle

of attack  .

Due to movement of an airfoil, dag was induced in 2-dimensional unsteady

incompressible potential flow.

The numerical results show that the aerodynamic characteristics of the airfoil with

flapping and pitching at the same time are illustrated. Especially the mean lift coefficient

became smaller, but drag coefficient became larger.
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Ⅰ. 서 론

유체 내에서 날개가 움직일 때, 날개에 영향을 

주는 후류가 발생함은 잘 알려진 사실이다. 이러

한 후류는 박리를 지연시키거나 박리를 일으킴으

로써 공탄성적인 펄럭임을 유도하거나 억제하는 

원인이 된다.

Knoller는 움직이는 날개의 단면인 에어포일로부

터 양력과 추력을 얻을 수 있다는 것을 증명했다

[1]. Garrick은 1936년 움직이는 날개에서 수직방

향 힘 성분을 계산하여 비압축성, 비점성 유동에

서 상하운동만으로 추력이 발생한다는 것을 보였

다[2]. 이러한 사실로부터 적당한 주기로 상하운

동하는 경우 날개 운동에 의한 공기 교란의 운동

에너지 대부분이 후와류로 떨어져 나가면서 소실

된다는 것이 알려져 있다[1]. 즉, 후와류를 적당히 

발생시킴으로써 전체 비행 성능을 적당한 수준으

로 향상 시킬 수 있을 것으로 생각된다[3].

하지만 이러한 날개의 상하운동은 날개의 구조

적인 피로 파괴를 발생할 수 있다는 것도 간과할 
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수 없으며, 주 날개의 후류는 뒤 꼬리날개에 상

호 영향을 주어 두 날개 모두 피로 파괴를 유도

할 수도 있다[4].

Schmidt는 1965년에 앞 뒤 이중 날개를 제안하

고 정지 날개를 상하 운동하는 날개의 후와류내

에 배치하여 실험을 하였으며, 그 결과 앞 뒤 이

중 날개에서 앞날개가 고속으로 운동하는 경우에 

전체 날개의 추진 효율이 거의 100%에 도달하는 

값을 가지도록 상류 조건의 조정이 가능하였다.

따라서 추진 효율을 높이기 위한 조건이 다양

한 가정을 적용하여 계산되어진 바 있다[5].

앞 뒤 이중 평판 날개가 상하 운동을 하는 경

우, 앞 날개가 상하 운동하고 뒷 날개는 정지된 

경우에 대한 해석, 캠버가 있는 날개의 경우, 두

께가 있는 날개의 경우, 날개가 키놀이 운동을 

하는 경우, 상하 운동과 키놀이 운동이 중첩된 

날개의 경우, 이러한 날개들에서 점성의 효과, 박

리에 대한 영향, 박리의 제어, 뒷 날개의 양·항력

에 대한 연구, 뒷 날개의 운동을 중첩한 경우 등

등 많은 주제들이 생겨나고 연구되어지고 있으

며, 아직도 개척되지 않은 부분도 있다[6].

이러한 비정상 운동하는 날개 주위의 유동을 

해석하는 방법으로는 여러 가지 수치적인 방법이 

있지만 본 연구에서는 자유 와류를 이용한 특이

점 해법(singularity method) 중의 하나인 집중 와

류 요소법(lumped-vortex element method)을 적용

하여 계산하였다[7].

집중 와류 요소법은 시위 길이에 비하여 두께

가 얇은 2차원 에어포일을 두께가 없다고 가정하

고 에어포일의 캠버선에 집중 와류를 분포시켜 

유동을 해석하는 방법이다. 이러한 집중 와류를 

사용하는 경우 운동학적 유동 조건(kinematic

flow condition)을 만족시키기 위해 정해진 점이 

제어점(collocation point)이 되고, 뒷전에서는 

Kutta 조건을 만족하는 점이 되는데 이럴 경우 

Kutta 조건에 대해 따로 고려할 필요가 없는 편

리함이 있다.

Kelvin의 순환 이론[8]에 의하면 움직이는 에어

포일의 후 와류는 매순간 운동하는 에어포일 주

위의 순환의 변화량과 그 크기가 같고 방향이 반

대인 순환을 가져야 한다.

그러므로 비정상 패널법은 각 시간 단계마다 

전 시간 단계의 유동장 전체 순환의 변화량으로 

후 와류의 순환강도를 계산하고, 이렇게 계산되

어진 후 와류는 날개의 뒤로 이동한다. 이들 후 

와류는 에어포일과 전 시간 단계에서 생성된 후 

와류들에 영향을 주는 동시에 영향을 또한 받게 

된다. 따라서 에어포일과 후 와류들의 강도 및 

위치에 의하여 유동장의 속도들이 계산되면 비정

상 베르누이 방정식[9]을 이용하여 에어포일의 압

력 분포를 구할 수 있고, 마침내 날개의 공력 특

성을 파악할 수 있다.

본 연구에서는 두께가 없는 NACA 44×× 계열

의 캠버만 가진 에어포일을 이용하여 비압축성 2

차원 포텐셜 유동장내에서 일정한 받음각으로 비

행하는 단일 에어포일이 플래핑 운동과 키놀이 

운동을 하는 경우를 선택하였다.

에어포일의 운동이 평균 양력과 항력에 미치는 

영향을 간단한 수치적인 방법에 의하여 비교적 

간단하게 구할 수 있었다.

Ⅱ. 본 론

2차원 비점성, 비회전 유동장으로 가정하는 포

텐셜 유동은 유동 방정식의 해석에 있어서 속도 

성분들에 대한 유동 방정식을 속도 포텐셜 하나

만의 방정식으로 바꾸어 식을 선형으로 만들어 

간편하게 해석할 수 있다.

2차원 에어포일은 두께가 시위 길이에 비해 매

우 작은 경우 얇은 에어포일 이론을 적용하여 에

어포일의 캠버와 같은 두께가 없는 와면(vortex

sheet)으로 가정할 수 있다.

2차원 에어포일에 집중 와류 요소법

(lumped-vortex element method)을 적용하여 공

력 특성을 계산하기 위해서는 에어포일을 N개의 

요소로 나누고 후와류의 세기를 계산하기 위해

Fig. 1과 같이 에어포일의 뒷전에 출발와류

(starting vortex)를 위치시킨다.

Fig. 1 후와류 해석을 위한 sub-element

출발와류는 에어포일의 N번째의 패널과 같은 

길이를 가지는 sub-element의 집중와류로 가정하

면 전체 에어포일에서는 N+1번째 패널이 된다.

이 sub-element 역시 유선이 되기 위한 운동학적 

유동 조건(kinetic flow condition)을 만족해야 하

므로 sub-element의 

에 출발 집중와류를 위
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치시키고 

에 sub-element의 제어점을 위치

시킴으로써 출발와류의 강도를 구할 수 있다.

에어포일의 번째 패널의 제어점에 대한 경계

조건은 


 이므로 다음 조건이 만족되어야 

한다.

∞ 
 


 


 


 


· (1)

여기서 ∞는 전진 비행 속도,  
는 에어포일

로 대치된 속박 와류에 의한 속도 벡터이고,  

는 후와류에 의한 속도 벡터, 는 상하운동에 

의한 상대 속도 벡터, 는 키놀이 운동에 의한 

상대 속도 벡터, 는 번째 제어점에서 캠버선

에 대한 수직방향 단위 벡터, 그리고 M은 매시

간 단계마다 1개식 떨어져 나온 출발 와류의 숫

자이다.

식(1)을 에어포일의 각 패널의 제어점에 적용

하면 가 미지수가 되는 N개의  연립 방정식이 

되어 집중 와류의 강도를 구하는데 사용할 수 있

지만 N+1번째의 sub-element 위의 집중 와류 요

소의 강도를 구하기 위해서는 한 개의 방정식이 

더 필요하게 되므로 Kelvin의 이론에 따라 다음

과 같은 식을 추가로 사용하였다.


  




 






 (2)

즉, 에어포일의 각 패널에 분포된 모든 집중 

와류 요소의 강도와 현 시간 단계의 출발 와류의 

강도, 그리고 전 시간 단계까지 후와류 강도의 

합은 0이 된다. 따라서 에어포일 표면의 N+1개

의 집중 와류 강도는 위 N+1개의 선형 연립 방

정식을 풀어서 구해진다.

시간이 진행됨에 따라 변하는 후와류의 위치를 

결정하기 위해 각 후와류에 의해 유도되는 속도

를 계산하여야 한다. 현대 후와류의 위치를 

  라고 하면 그 점에서 방향 속도 성분 

및 방향 속도 성분 는 다음과 같다.

 ∞cos
 












 











 ∞sin
 










 









(3)

따라서 후와류의 새로운 위치 
  

는 다음

과 같이 나타낼 수 있다.


 

 


  

 

(4)

여기서 위첨자 은 시간 단계를 의미한다.

위와 같이 후와류의 위치가 결정되면 비정상 

베르누이 방정식을 이용하여 축과 축 방향의 

힘을 다음과 같이 구할 수 있다.

 
  






 











  







 




 




 
  






 











  







 




 




(5)

  는 각각 번째 집중 와류 요소의 방

향 및 방향 속도 성분이고 는 각 패널이 
축과 이루는 각, 는 패널의 길이이다.

양력, 항력 계수는 (5) 식에서 유도된 와 

를 받음각 인 자유 유동에 대한 양력 계수와 

항력 계수로 나타내면 다음과 같다.

 
∞

 

cossin

 
∞

 

sincos
(6)

이렇게 구해진 작용력이나 양, 항력 계수는 모

두 시간이 변화함에 따라 변화하는 비정상 해이

지만, 순간 시간에 대하여 정상항과 비정상항으

로 나누어 볼 수 있다.

그리고 이렇게 나누어진 항을 전체 시간에 대

하여 적용하였다.

식(5)에서 첫 번째 항을 정상(steady)항으로 두 

번째 항을 비정상(unsteady)항으로 나누어 정의 

할 수 있다. 먼저 작용력의 정상(steady)항은 

Kutta-Joukowski 이론에 의한 힘으로 그 크기가 

결정된다.

그리고 작용력의 비정상(unsteady)항은 에어포

일 위의 패널에 분포된 집중 와류 요소 강도의 

시간에 따른 변화율에 의하여 구해진다. 에어포

일 위의 패널에 분포된 집중 와류 요소의 강도는 

자유흐름의 속도, 상대운동의 속도 등에 의해 변

화하고, 또한 후류에 분포한 후와류에 의한 유도 

속도에 의해서도 변화할 수 있다. 비정상

(unsteady)항은 에어포일 위의 패널에 분포된 집
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중 와류 요소 강도의 시간에 따른 변화율의 적분

이므로 시간에 따라 변화지 않는 자유 유동과 받

음각에 의해서는 영향을 받지 않는다.

Ⅲ. 계산 결과 및 검토

앞에서 유도된 집중 와류 요소법에 의한 유동

해석 코드의 검증을 위해 정상상태 받음각 변화

에 따른 유동 해석결과와 실제 에어포일 데이터

를 비교검토한 후에 비정상 상태의 플래핑 하는 

경우와 플래핑 하면서 키놀이 운동을 동시에 하

는 경우에 대하여 각각 계산을 수행한 후 결과를 

검토하였다.

3.1 계산 방법의 검증

Fig. 2 받음각에 따라 NACA 4412와 계산된

에어포일의 양력 계수

Fig.2 는 운동하지 않는 에어포일의 받음각에 

따른 양력 계수와 실제 NACA 4412의 받음각에 

따른 양력 계수를 비교한 것이다. 받음각이 -2〫

에서부터 5〫까지는 그래프가 일치함을 알 수 있

다. 5 이〫상의 받음각이 될 때에는 오차를 보이고 

있으며 이는 점성의 영향으로 발생한다. 또한 양

력선 기울기 도 약간의 차이를 보이나 

이는 두께의 효과라고 생각된다.

그러므로 받음각 -2 ∼〫5 에〫서는 계산된 양력 

계수 값과 실제 에어포일의 양력 계수가 거의 같

음을 알 수 있다.

3.2 플래핑하는 경우

Fig. 3은 에어포일이 플래핑하는 경우에 진폭 

가 시위의 5%, 10%, 15%, 20%에 따라 받음

각 0 와〫 5 에〫 대해서 계산된 평균 양력 계수의 

변화를 보여주고 있다.

처음 주기에는 평균 양력 계수의 변화가 있다

가 주기가 증가함에 따라 양력 계수의 값이 수렴

함을 알 수 있다. 이것은 후와류가 후류 쪽으로 

발달해 나가면서 후와류의 영향이 점점 줄어 들

기 때문이다.

그리고 평균 양력 계수는 받음각 0 보〫다 받음

각 5 인〫 경우에 더 크다. 이는 에어포일의 플래

핑 운동이 받음각의 변화에 영향을 받는다고 생

각할 수 있다.

Fig. 3 플래핑하는 경우 평균 양력 계수

Fig. 4 플래핑하는 경우 평균 항력 계수

Fig. 4는 에어포일이 플래핑하는 경우에 진폭 

가 시위의 5%, 10%, 15%, 20%에 따라 받음각 

0 와〫 5 에〫 대해서 계산된 평균 항력 계수의 변화

를 보여주고 있다. 평균 항력 계수의 부호를 보

면 음(-)의 값을 갖고 있다. 항력 계수가 음(-)의 

부호를 갖는다는 의미는 힘의 작용 방향이 항력

의 반대 방향으로 작용한다는 것을 의미한다. 즉,

추력의 방향으로 힘이 작용한다는 것이다. 따라

서 에어포일이 플래핑을 하는 경우에는 힘이 항

력으로 작용하지 않고 추력으로 작용한다는 것이

다. 이 현상은 Garrick의 연구에서 증명된 바 있

다[2].
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에어포일이 플래핑할 때 에어포일이 아래로 내

려가면서 상하운동의 상대풍이 위로 작용하는 것

처럼 느껴져 받음각의 증가가 일어난다. 자유흐

름의 받음각에 상대풍에 의해 증가되는 유도받음

각을 더하면 유효받음각이 받음각보다 커지고 유

효받음각에 대해 수직으로 작용하는 힘을 자유흐

름에 대해 수평 수직한 양·항력으로 분해할 때,

항력 성분이 음(-)의 값을 가져 추력으로 나타나

게 된다.

받음각 변화에 따른 평균 항력계수의 변화를 

보면 별다른 차이가 나타나지 않으므로 받음각은 

평균항력 계수에 영향을 적게 줌을 알 수 있다.

그리고 진폭의 변화에 따른 평균 항력계수의 변

화를 살펴보면 진폭이 증가함에 따라 음(-)의 평

균 항력계수 즉 추력이 증가함을 알 수 있다.

3.3 플래핑과 키놀이운동을 동시에 하는 경우

플래핑 운동과 키놀이 운동을 동시에 하는 경

우에 선택한 변수 값은 상하운동의 진폭 

 , 키놀이 운동의 진폭  , 주기,

위상차 에 대한 변화를 살펴 보았다.

Fig. 5 위상각에 따른 평균 양력의 변화

(받음각 5 )〫

Fig. 5는 받음각 5에〫서 위상각에 따른 시간 평

균 양력의 변화를 각 주기에 대하여 나타낸 그림

이다. 주기 가 2,3 일때는 위상차 가 증가함

에 따라 시간 평균 양력 계수가 감소함을 알 수 

있다. 이때, 위상차 가 0일때는 

일 때 보다 

작은 값을 나타내기도 한다. 주기 가 4, 5, 8일 

때는 가 증가함에 따라 양력 계수가 약간 증

가하는 것을 알 수 있다.

Fig. 6은 위상각에 따른 시간 평균 항력의 변

화를 각 주기에 대해 나타낸 그림이다. 시간 평

균 항력 계수는 주기 가 증가함에 따라 모두 

감소하는 것을 알 수 있다. 그리고 주기 에 따

라 시간 평균 항력 계수의 변화가 증가함을 알 

수 있다. 이것은 주기 가 클수록 항력은 위상차 

에 영향을 받는다는 것을 의미한다.

날개가 플래핑 운동과 키놀이 운동과의 위상차

가 

일 때의 운동 형태는 날개가 위로 올라가

면서 뒷전이 내려와 있는 경우이다. 이러한 경우

에 위상차로 생기는 회전각에 의해 받음각이 커

지지만 날개가 위로 올라가면서 상하 운동의 상

대풍이 아래로 작용하는 것처럼 느껴져 받음각의 

감소가 일어난다. 받음각과 회전각의 합보다 상

대풍에 의해 감소되는 유도받음각이 크다면 전체

의 유효받음각에 대해 작용하는 힘을 자유흐름에 

대해 수평 수직한 양력, 항력으로 분해할 때 항

력 성분이 음의 값을 갖게 된다. 그러므로 상하 

운동과 키놀이 운동을 동시에 하는 경우에 생기

는 평균 항력 계수는 음의 값을 가져 추력이 나

타난다.

Fig. 6 위상각에 따른 평균 항력 계수의 변화

(받음각 5 )〫

Ⅳ. 결 론

비점성, 비압축성 유동장내에서 NACA 44⨯⨯
의 캠버만 가진 에어포일이 플래핑 운동 및 키놀

이 운동을 하는 경우에 대해 2차원 패널법의 집

중 와류 요소법(lumped-vortex element method)

을 이용하여 공력 특성의 변화를 살펴 보았다.

날개의 교란 속도는 집중 와류 요소법으로 구

하였고 비정상 베르누이 방정식으로 에어포일의 

작용력을 계산 하였다.

에어포일의 운동 변수는 받음각  , 주기 , 상
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하운동의 진폭 , 키놀이 운동의 진폭 , 그리

고 플래핑 운동과 키놀이 운동을 동시에 하는 경

우에 두 운동의 위상차 이다. 변수 값으로는 

받음각 0 과〫 5 ,〫 상 하운동의 진폭 는 시위길

이의 20%, 키놀이 운동의 진폭 는 3 ,〫 위상각

은 0〜
 이다. 이러한 변수들이 변화에 따른 

양,항력 계수의 변화를 살펴 보았다.

에어포일이 플래핑 운동하는 경우에 양력과 항

력의 변화 추이를 살펴보았다. 특히 에어포일이 

플래핑 운동을 할 때 항력이 음의 값을 보이는 

계산 결과를 얻음으로 해서 추력이 발생함을 알 

수 있었다.

에어포일이 플래핑 운동을 경우에 평균 양력 

계수값이 운동하지 않는 경우의 평균 양력 계수

값보다 커지고 평균 항력 계수값도 증가한다.

플래핑 운동과 키놀이 운동을 동시에 하는 경

우에는 위상차에 따라 평균 양력 계수와 평균 항

력 계수가 변화함을 알 수 있다. 이것은 에어포

일이 플래핑 운동하는 중에 키놀이 운동에 의한 

받음각의 영향을 받고 있음을 보여 주었다.
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