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Abstract  

  The study on the wake vortex behavior during the aircraft’s take-off and landing flight phase is critical to 
the flight safety of the aircraft, following close behind and the economy of the airport. The study on the 
wake vortex behavior should include the understanding of the ground effect on the behavior of the multiple 
wake vortices, generated from aircraft during the take-off and landing flight phase. In thia study, numerical 
schemes that can consider the ground effect were devised, by applying a vorticity boundary condition and an 
image method into the existing two-dimensional Fourier-spectral method. The present method was validated by 
comparing the present results, with the computed and measured data in the published literature. It was shown 
that the present method can predict the generation and behavior of the secondary vortex near the ground with 
reasonable accuracy. In future, the effect of the atmospheric conditions such as the stratification and the wind 
shear on the behavior of the vortex pair will be studied.

초초    록록

  이·착륙하는 항공기에서 발생하는 후류의 거동에 대한 연구는 근접 후행 항공기의 비행안정성과 공항
의 경제성 등과 관련하여 매우 중요하다. 특히 이착륙 비행단계에서 발생한 와들의 거동 연구는 지면효
과가 반드시 고려해야 한다. 본 연구에서는 기존의 2차원 스펙트럴법에 와도경계조건 및 이미지법을 적
용하여, 지면효과가 고려될 수 있는 수치해법을 도출하였다. 개선된 수치기법을 사용하여 얻은 결과를 
참고문헌의 수치해석 결과 및 실험결과와 비교하여 타당성을 검증하였다. 특히, 본 연구의 수치해석방
법으로 지면근처에서 발생하는 이차와(secondary vortex)의 생성과 박리, 그리고 거동을 예측할 수 있음
을 보였다. 향후 본 연구방법을 확장하여 Stratification, Wind Shear 등 다양한 기상조건이 와의 거동에 
미치는 영향을 연구할 계획이다.
Key Words : Vortex(와), Vorticity(와도), Secondary Vortex(2차와), Spectral Method(스펙트럴법), Vorticity 
Boundary Condition(와도경계조건), Wake Vortex(후류와)
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11..  서서        론론
 항공기의 날개 상하면에서 흐르는 경계층 유동은 날

개 후연(Trailing Edge)에서 하나로 합쳐져 하류로 흘

러가며 이를 후류(Wake)라고 부른다. 항공기에서 발생

한 후류는 후류말림, 와병합, 하강, 붕괴, 소멸 등의 다

양한 과정을 거치게 된다. 항공기 후류는 주변 유동에 

강한 영향을 주며 상당한 시간 동안 소멸되지 않고 대

기 중에 존재할 수 있다. 따라서, 항공기 이·착륙과정

에서 발생한 후류 와가 미처 소멸되기 이전에 후행 항

공기가 선행항공기에 근접하여 후류와 영역으로 진입

할 경우, 후행 항공기의 비행안정성이 심각한 위협을 

받게 된다. ICAO와 FAA 등 항공안전관련 기관들은 
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후류의 영향을 최소화하기 시켜 안전한 항공운항을 하

기 위해 항공운항규정을 법제화하여 운영중이다[1,2]. 

공항의 수용능력을 극대화 시키기 위해서 우리나라에

서도 공항수영능력 설정지침을 마련하여 공항의 활주

로, 계류장, 터미널 및 항공교통업무 등 주요 분야별 

처리용량을 산출하고 공항수용능력을 설정하는데 필요

한 사항을 규정하고 있다. 그러나 항공기 이착륙과 관

련한 안전분리간격의 설정 기준이 대부분 경험식에 의

존하고 있으며 오히려 과도하게 안전위주로 만들어져 

있어서 공항의 한정된 활주로에서 처리할 수 있는 교

통량을 제한하여 공항 수용량 감소시키고 동시에 경제

성을 훼손시킨다. 이로 인하여, 유럽과 미국 등 항공선

진국에서는 항공기 후류의 발달 과정과 거동에 관한 

연구를 오랜 기간 수행하여 왔다[3]. 

  높은 고도에서 지면의 영향을 받지 않고 비행 중인 

항공기에서 발생한 후류는 크게 4가지 과정을 통하여 

소멸로 이어진다[3]. 먼저, 근접유동장(≤0.5)은 항

공기 날개 후연에서 자유전단층(Free Shear Layer)을 

형성하는 영역이다. 날개나 고양력장치 등의 기하학적 

불연속면에서 급격한 순환강도 변화가 있으며 이로 인

하여 여러 개의 크고 작은 집중와들이 발생한다. 확장

유동장((0.5≤≤10)은 근접유동장에서 발생한 집중

와들을 중심으로 와면이 말리는 후류말림(Wake 

Rollup) 현상이 시작된다. 일정 거리 이후에는 강도가 

상대적으로 큰 와를 중심으로 와들이 회전 및 병합

(Merging)하며, 최종적으로 두 개의 엇회전 와쌍

(Vortex Pair)으로 발전한다. 중간 및 원방영역(10≤

≤100)에서는 두 개의 엇회전 와들이 상호작용을 

통하여 대기 중에서 하강하며, 동시에 선형불안정성에 

기인한 다양한 현상들이 발생하기 시작한다. 마지막으

로 Dispersion 영역에서는 불안정성이 와의 거동을 완

전히 지배하며 붕괴 및 소멸 과정이 진행된다. 

  낮은 고도에서 이·착륙비행을 수행하는 항공기에서 

발생한 후류들은 지면의 영향을 받아서 이차와를 발생

시키며 지면의 영향을 받지 않는 후류와는 매우 다른 

거동을 보인다. 이차와 발생 메커니즘은 다음과 같다. 

먼저 후류와가 지면근처에 도달할 경우, 후류와는 지

면에 측류유동(Cross Flow)을 유도한다. 측류유동으로 

인하여 지면에 경계층 유동이 생성되며, 생성된 경계

층유동은 박리/재부착 과정을 통하여 박리버블

(Separation Bubble)을 발생시킨다. 지면에서 발생한 

박리버블이 지면으로부터 떨어져 나가면서 2차와

(Secondary Vortex)로 발달한다. 새롭게 성장한 2차

와는 후류와에 상승기류를 유도하며 이로 인하여 후류 

와가 공중에 지속적으로 머무를 수 있게 된다. 

  Harvey와 Perry[4]는 항공기에서 발생한 날개끝 

와의 이동경로가 지면에서 멀리 떨어져 있는 경우에는 

와모델을 사용한 이론값과 잘 일치하지만, 날개끝와가 

지면에 접근할 경우 이론값과 실험값 사이에 차이가 

발생하며 2차와의 영향이 주된 차이의 원인임을 언급

하였다. Zheng과 Ash[5]는 2차원 비정상 층류 

Navier-Stokes 방정식을 사용하여 지면에 근접하는 

와의 거동을 연구했다. Corjon et al.[6]은 Liu et 

al.[7]가 제안한 2차와 모델과 기존의 와모델을 결합

하여 지면에 근접하는 와의 거동을 예측하기 위한 모

델을 개발하였다. Robin et al.[8]은 지면에 접근하는 

후류의 거동을 크게 3개의 영역으로 나누고, 각 영역

에 적합한 해석기법을 포함시킨 해석기법을 개발하였

다. 이 방법은 비점성 해석모델에 점성해석기법 결과

를 반영한 경험식을 도입하여, 빠른 시간 이내에 와들

의 경로를 계산하는 방법으로 실용적 가치가 높다. 먼

저 지면으로부터 거리가 먼 OGE(Out of Ground 

Effect)영역에 와가 위치할 경우, Greene[9]이 제안한 

와모델을 변경하여 와의 궤적 및 강도 변화를 계산하

였다. 와가 지면과 일정 거리 이하로 가까워진 Image 

Vortex 영역에서는 비점성 조건의 점와(Point 

Vortex) 모델과 이미지 기법을 사용하여 지면효과를 

나타내었다. 날개끝 와가 지면에 매우 근접하는 

Ground Effect 영역에 도달하면, 날개끝 와의 순환강

도의 40%의 값을 가지며, 좌우 날개끝 와들 사이의 

거리 40%의 거리에서, 45도 각도의 위치에 새로운 이

차와를 생성시켜 지면효과를 받는 날개끝 와 및 이차

와의 영향을 고려한 거동을 계산하였다.

  본 연구에서 사용한 스펙트럴법은 높은 계산 정확도

를 가지는 해석기법으로 DNS(Direct Numerical 

Simulation) 등을 사용한 수치해석 연구에 적용되었다

[10]. 최근에 Hemati[11]는 푸리에-스펙트럴법을 사

용하여, 서로 동회전하는 와들의 병합 현상을 계산하

여 계산 결과가 실험결과와 잘 일치함을 보였다. Ji와 

Han[12]는 Hemati[11]의 푸리에-스펙트럴법을 적용
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하여 높은 고도에서 비행하는 항공기 날개에서 발생한 

4개의 와 시스템(4-Vortex System)에 대한 수치해석 

연구를 수행하였다. Ji와 Han[12]은 주기경계조건을 

사용하였기 때문에, 지면에서 발생하는 경계층과 박리

버블, 이차와의 생성 등 지면효과를 반영할 수 없다.

다. 따라서, 본 연구에서는 Ji와 Han[12]의 푸리에-스

펙트럴법 기법에 Zheng[13]이 도출한 와도경계조건과 

이미지법을 적용하여 지면효과를 고려할 수 있는 수치

기법으로 개선 시켰으며, 참고문헌의 결과들과 비교하

여 개선된 수치기법의 타당성을 검증했다.

22..  수수치치해해석석방방법법
22..11  지지배배방방정정식식  및및  공공간간차차분분
  항공기 이·착륙 속도는 마하수 0.3 이하로 공기의 

압축성 효과가 크지 않은 아음속 영역에 속한다. 본 

연구에서는 공항 주변 대기 조건의 변화, 즉 대기의 

밀도 성층화 등을 고려하지 않는다. 본 연구에서는 지

배방정식으로 2차원 비압축성 와도수송 방정식(Eq. 1)

을 사용하였다. Eq. 1에 나타낸 와도수송방정식은 시

간에 따른 와도 변화, 공간이동에 따른 와도 변화, 그

리고 점성에 기인한 와도 변화를 나타내는 항들을 포

함하고 있다. 와도와 속도 사이의 관계는 Eq. 2로부터 

구할 수 있다.




∙ ∇ ∇    (1)

∇             (2) 

  

  Equation 1과 Eq. 2를 계산하기 위해 먼저 2차원 

공간에 대하여 이산 푸리에 변환을 적용하였다. 공간 

영역을 N개의 균일한 크기의 격자들로 이산화 시키고 

각 격자의 Node 점에 Eq. 3과 Eq. 4와 같이 

기저함수를 대응시킨다.

  










        (3)

      










        (4)  

여기서 는 공간에 대한 푸리에 변환으로 발생한 

파수를 의미하며, N은 각 방향으로의 격자개수를 의미

한다.

 Equation 3에서 을 에 대해서 미분하면 Eq. 5와 

같다. 여기서  을 의미한다.




                  (5)

 위와 동일한 과정을 통해 Eq. 1, 2는 아래의 식들로 

다시 표현할 수 있다. Eq. 7은     일 경우 

유효하지 않으므로   라 가정하였다 [11].




 ∙ ∇           (6)     


 

                (7)

  Equation 6의 비선형 대류항  ∙ ∇을 구하기 위

하여 먼저 다음과 같이 ∇를 계산을 한다.

  
  

 (8)

∇     (9)

 

  Equation 8 및 9를 푸리에 역변환을 통해 얻은 

∇를 사용하여  ∙ ∇ 값을 계산한 후,  ∙ ∇
항을 다시 푸리에 변환시켜 주파수 영역에서의 비선형 

대류항  ∙ ∇ 값을 얻었다. 본 연구에서는 Aliasing 

현상을 제거하기 위해 참고문헌[11]에서 사용한 3/2 

- Rule 기법을 사용하였다. 

22..22  시시간간  차차분분
  Equation 1의 와도수송방정식 중 비정상항   

은 다음과 같이   ∙ ∇ ∇ 로 나타낼 

수 있다.  이 식을 이산푸리에 변환시키면  

 ∙ ∇∇ 와 같이 나타난다. 시간차분법으로는 

Low-Storage Runge-Kutta 3차법[11]을 사용했다. 

 
∆ 

 ∆    ∇
     

 ∆ 
 ∆    ∇ ∇



 
∆ 

 ∆    ∇ ∇
 

(10)

 여기서 상수    는 다음과 같이 정의된다. 
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    


   



    


   


   



    


   


   



Equation 10의 은 시간에 대응하는 주파수 영역 

와도값 을 의미하고, 은 ∆의 시간이 지

난 ∆에 대응하는 주파수 영역의 와도 값을 의미

한다. Low-Storage Runge-Kutta 3차법을 사용하여 

∆값을 계산한 후, 역변환을 하여 

∆값을 도출하였다. 

22..33  와와도도경경계계조조건건
 지면효과를 고려하기 위해 다음과 같이 Zheng[13]이 

제안한 와도경계조건을 사용하였다. 유동함수와 와도

에 대한 식을 테일러급수 전개한 식 Eq. 11과 Eq. 12

를 연립하면, 지면(  )에서의 와도 값은 Eq. 13과 

같이 나타난다. 여기서 공간 영역의 수평 방향 영역 

는 다음과 같이 ∈    정의된다.

∆  ∆

  

∆



  

  (11)  

 ∇ ∆                        (12)  

  ∆
∆

∆




   ∆  (13) 

  따라서 Eq. 11의 ∆을 Eq. 2에서 표현한 와

도-유동함수 관계식을 고려하여 테일러급수의 형태로 

확장하면 Eq. 14와 같다.

 ∆  


  ∆



 

∆





 ∆

           (14)

 지면(  )으로부터 ∆ ∆만큼 떨어진 곳에서의 

유동함수  ∆ ,  ∆ 그리고 Eq. 

14의 ∆ 식을 선형 결합시키면 ∆에 대

한 식은 Eq. 15과 같이 재정리된다. 

∆  ∆
 

∆





 ∆

(15)

 Equation 15의 을 지면에 매우 근접한 위치의 유

동함수라고 가정하면 ≡ ∆라고 새롭게 정의할 

수 있다. 여기서 는 수평 방향 속도 성분을 의미한

다. 또한, Eq. 15에서 No-Slip Boundary Condition임

을 고려하여 지면에서의 수평 방향 속도 성분이 0임을 

고려하면, 


     으로 볼 수 있다. 따라서 

 은 다음과 같은 Eq. 16로 표현할 수 있다[13]. 

∆ ∆


             (16-a)

                      (16-b)

 

 지면(  에서의 와도 값(Eq. 13)과  유량함수 값은 

지면에서 점착조건(No-Slip Boundary Condition)으로 

  ,   의 값을 가진다.

22..44  와와도도경경계계조조건건  적적용용
 본 연구에서는 공간에 대하여 푸리에 변환을 사용하

고 시간에 대하여 Low-Storage Runge-Kutta 3차를 

사용하였다. 따라서 초기에 주어진 와도분포를 사용하

여 Eq. 3과 Eq. 4에 해당하는 주파수 영역에서의 와

도값 및 유동함수 값을 도출한다. 또한 경계조건을 반

영하기 위해서 Eq. 16-b를 사용하여  ∆의 위치

에 해당하는 유동함수()의 값을 0으로 업데이트 시키

고, Eq. 16-a를 사용하여 지면 근처( ∆)에 와도 

∆을 계산하여 기존의 와도값()을 대체시킨다. 

지면경계조건이 반영된  ,을 다시 각각 공간에 대해

서 푸리에 변환한다. 위의 과정을 매 시간 간격마다 

반복하여 수행하였다. 

22..55  이이미미지지법법  
 푸리에-스펙트럴법[12]은 주기경계조건을 사용하였

다. 이로 인하여 와가 지면에 가까워질수록      영

역의 유동함수 분포가    영역에 영향을 주는 문

제가 발생하였다. 본 연구에서는 이 문제를 해결하기 

위해 참고문헌[8]에서 사용한 이미지 기법을 사용하였

다. Fig. 1에 나타낸 바와 같이 가상의 지면(  )을 

중심으로 반대의 방향으로 회전하는 가상의 와를 배치

하였다. 가상의 와에 의해 기존의 와에 의한 유동 함

수는 서로 상쇄되고, 지면을 기준으로 대칭적인 유동

함수 분포를 보였다. 

  유동함수 분포는 지면을 기준으로 부호가 반대이며 
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대칭적인 분포를 보이기 때문에 수평 방향으로의 유동 

함수 변화율 역시 지면을 기준으로 대칭이며, 지면에

서의 수직 방향 속도는 0이 된다. 따라서 본 연구의 

수치 모델은 이전 수치해석 방법[6,7]에서 고려하지 

못한 지면에서의 비관통 조건을 만족시켰다.

(a) Previous Model[13]

(b) Present Model
Fig. 1 Contours of Stream Function Values

22..11..66  초초기기  와와  조조건건  
  항공기 날개끝에서 와말림과정을 거쳐 발생한 와의 

거동을 푸리에-스펙트럴법을 사용하여 와 거동을 계산

하기위해서, 참고문헌[11]에 제시한 바와 같이 가우스 

분포식을 초기 와도 분포모델로 사용하였다.

  















 



 (17)

 여기서 는 와의 초기 반경을 의미한다.

33..  결결과과  분분석석  및및  토토의의
  본 연구는 항공기 이·착륙시 발생하는 후류거동을 

해석하기 위하여, 기존의 주기경계조건을 가진 푸리에

-스펙트럴 법에 와경계조건 및 이미지법을 적용한 연

구이다. 항공기가 이·착륙 비행을 할 때 날개끝 와, 플

랩 와, 그리고 날개와 동체사이의 불연속면에서 발생

한 다양한 크기의 와들이 발생한다. 이들은 기본적으

로 엇회전/동회전하는 다수의 와쌍들로 구성되어 있다.  

 본 연구에서는 Fig. 2에 나타낸 바와 같이 항공기 후

류를 구성하는 와들중 가장 기본적 형태인 다음 두 가

지 경우에 대하여 수치해석 방법의 타당성을 검증했

다. 첫 번째는 지면효과를 받고 있는 좌우 날개끝 와

들로 구성된 엇회전 와쌍[14,15]이며, 두 번째는 날개

끝와-플랩와로 구성된 동회전 와쌍[16]이다.

  와레이놀즈수(  )는 항공기에서 발생한 와

의 순환강도( )와 동점성()에 대한 비로 정의되며, 

계산에 사용된 격자수는 각 방향으로 512개이다. 

Fig. 2 Nomenclature of Co- and Counter-Rotating 
Vortex Pairs

33..11  엇엇회회전전  날날개개끝끝  와와쌍쌍
 Figure 3은 항공기 우측 날개끝에서 발생한 와의 거

동을 나타낸 그림들이다. 본 연구에서는 와레이놀즈수

가 각각 330과 3330인 두 개의 경우에 대하여 계산을 

수행했으며, 2차원 와도수송방정식을 유한차분법을 사

용한 계산 결과[14]와 Spectral Element법을 사용한 

Open Source 프로그램 Nek5000을 사용한 계산 결과

[15]와 비교하였다. 시간에 따른 와의 이동은  무차원

화된 시간  
로 나타내었다[16]. 여기서 

는 초기 와의 순환강도를 나타낸다. 시간에 따른 와

의 이동거리는 초기에 와들 사이의 거리인 (날개 스

팬길이의 90%)로 나눈 무차원값()으로 나타내었

다. 

  Figure 3(a)는 자유흐름에 수직한 단면에서의 와의 

이 거동을 나타낸 그림이다. Fig. 3(b)와 Fig. 3(c)는 

시간에 따른 와의 수평/수직 방향으로 거동을 나타낸 

그림이다. Fig. 3에서 사용된 수치해석모델이 기존 계

산 결과와 잘 일치하고 있음을 알 수 있다. 일반적으

로 지면효과를 받지 않는 서로 엇회전하는 날개 끝 와

쌍은 상호영향으로 수직방향으로는 아래방향, 수평방

향으로는 날개 안쪽 방향으로 이동한다[17,18]. 지면

효과를 받는 날개 끝 와쌍의 거동은 해석방법에 따라 

다르게 나타난다. 비점성 해석결과[17]에 의하면, 날
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개 끝 와들은 하강운동을 하다가 와쌍이 일정 거리 이

하로 지면가까이 도달하면, 와쌍의 하강속도가 현저하

게 감소하며. 수평방향으로 와들 사이의 거리가 증가

하기 시작한다. 점성해석결과[18]에 따르면, 와 레이

놀즈수가 클수록 지면에서 이차와가 빠르게 발생하여 

이차와-날개끝 와로 구성된 새로운 와쌍이 구성된다.

 

(a) Cross Plane

(b) Vertical Direction.

(c) Lateral Direction.
Fig. 3 Comparison of Wingtip Vortex Trajectories 

 

 이 와쌍은 순환강도값의 차이로 무게 중심이 날개끝 

와에 가깝게 위치하며, 이 무게 중심을 기준으로 회전

운동하기 시작한다. 두 개의 와가 3차원 나선형 운동

을 하며, 날개끝 와의 나선형 운동을 각 단면에 투영

하면 Fig. 3(b)와 Fig. 3(c)에서는 진동운동으로 나타

난다. 

33..22  동동회회전전  날날개개끝끝와와--플플랩랩와와    
 항공기는 이·착륙비행을 할 때 고양력 장치를 사용한

다. 본 연구에서는 Fig. 2와 같이 우측 날개끝 와-플

랩 와로 구성된 동회전 와쌍이 지면효과를 받는 경우

에 대하여 참고문헌 19의 계산결과와 비교하였다(Fig. 

4). 참고문헌 19에서는 Hamiltonian 방정식을 사용한 

결과이다. Fig. 4에서 비점성해석 결과[19]와 본 연구

방법을 사용한 점성해석 결과가 비교적 잘 일치하고 

있음을 알 수 있다. Fig. 3에서 나타나지 않았던  

Vortex Loop가 발생하고 있음을 볼 수 있다.

(a) Lateral Direction

(b) Vertical Direction
Fig. 4 Comparison of Computed Wingtip Vortex 

Trajectories 
    Figure 5 및 Fig. 6에 날개끝 와-플랩 와로 구성

된 동회전 와쌍이 지면효과를 받는 경우에 대하여 계

산 및 실험결과[19]를 비교하여 나타내었다. 

   실험[19]은 자유표면을 가진 폐쇄회로식 수동
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(Water Tunnel)에서 수행되었으며, 유속은 

이었다. 동점성계수값은   ×이었으

며, 2개의 NACA0012 에어포일을 가진 직사각형 날

개를 서로 반대의 받음각을 가지도록 배치하여 동회전

와를 생성시켰다. 지면효과를 모사하기 위해 날개로부

터 300 mm 후방에 평판을 배치하였다. 본 연구의 계

산결과와 비교에 사용한 실험결과는 초기 와 반경이 

   , 초기 와 반경 대비 초기 와들 사이의 

거리()가 0.124, 0.145인 경우이다.

     

(a) =0.124

(b) =0.145
Fig. 5 Lateral Behavior of a Vortex Pair

 Figure 5와 Fig. 6은 초기( )에   ,   

에 위치한 날개끝 와 그리고   ,   에 위

치한 플랩와로 구성된 동회전 와쌍의 시간에 따른 이

동한 경로를 나타낸 그림이다. 본 연구에서 예측한 와 

거동은 Vortex Loop 등의 경향은 발생하였으나, 시간

이 지남에 따라 실험에서 관측한 와의 거동과는 다소 

위상 차이가 발생하고 있음을 알 수 있다. 계산결과와 

실험결과가 차이가 나는 원인으로 다음과 같이 생각해 

볼 수 있다[5]. 물탱크의 단면 면적이 충분히 크지 않

은 경우 시간이 지나면 후류가 벽 경계층의 영향을 받

게 된다. 또한, 시간이 지나면서 날개끝 와의 강도는 

약해지고 2차와는 새롭게 생성되며 두 개의 와들 사이

의 상호작용으로 Vortex Looping이 발생하는데 실험

에서 이 와들을 명확히 구분하기 어렵다.

    

(a) =0.124

(b) =0.145
Fig. 6 Vertical Behavior of Vortex Pair

  Fig. 5에서 와들이 지면효과를 받을 경우 +y방향으

로 이동하고 있음을 볼 수 있다. 이러한 현상의 원인

은 다음과 같이 간단한 이론식으로 파악할 수 있다. 

강도( )인 와가 거리 만큼 떨어진 다른 와에 유도하

는 속도는   으로 나타난다. 날개끝 와에 

유도되는 속도를 , 플랩 와에 유도되는 속도를 

라고 하면, Fig. 7에 나타낸 와 시스템에 의하여 와들

에 유도되는 속도는 다음과 같다. 

         


 


 






 



(18-a)
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 


 


 






 



(18-b)

    플랩 와 가 Fig. 7과 같이 지면에 근접하게 위

치한 경우 다른 와들( )에 의하여 양의 수평방

향으로 유도속도가 작용한다. 특히 일정 시간이 지나

서 2차와()가 발생한 경우 플랩 와 는 2차와로 

인하여 양의 수평방향으로 더 큰 값의 유도속도를 가

지게 된다. 

  Fig. 5에서 가 더 큰 값을 가지는 경우 Vortex 

Loop가 발생하는 시기가 더 빨라지고, Loop사이의 간

격이 더 짧아지는 것을 볼 수 있었다. 이러한 현상은 

다음과 같이 설명할 수 있다. Leweke et al.[20]에 

의하면 순환강도값이 이고 기준점으로부터 거리

가 인 동회전하는 두 개의 와들은  

   를 중심으로  의 

각속도로 회전한다. 따라서 초기와의 반경이 동일하게 

주어질 경우, 두 와들 사이의 거리가 가까울수록 

값은 증가하며, 동시에 각속도 값도 증가하게 된다. 일

정시간이 지나면 2차와가 발생하며 Fig. 7과 같이 6개

의 와 시스템이 된다. 이러한 영향으로 Vortex Loop

현상이 발생하는 시기가 앞당겨 지고 주기도 감소하는 

경향을 보인다. 

Fig. 7 Vortex Structure Near the Ground

  실험값과 계산값의 차이가 발생하는 원인을 다른 관

점에서 파악하기 위해 Fig. 8에 시간에 따른 와쌍의 

회전()을 나타내었으며, Fig. 9에는 시간에 따른 와

도값을 나타내었다. 마지막으로 Fig. 10에 시간에 따

른 와의 순환강도 값의 변화를 나타내었다. 

  와쌍의 회전()은 Fig. 8에 나타낸 바와 같이 두 

개의 와를 하나의 직선으로 연결했을 때 수평방향과 

이루는 각으로 정의한다. 지면효과를 받지 않는 경우

(이하 OGE)   
로 정의된 이론값과 본 연구의 

계산결과가 잘 일치하였으며, 실험 결과는 이론값 및 

계산 결과보다 더 큰 회전각속도()값을 보였다. 

지면효과가 있는 경우(이하 IGE) 계산값과 실험값의 

차이가 더 증가하였다. 와도값이 일정한 Iso-vorticity 

Contour를 Fig. 9에 나타내었다. Fig. 9(b)에서 실험

결과로 나타난 와쌍은 이미 와 병합이 완료되었으나, 

계산결과에 의하면 와쌍의 병합이 진행 중이다. Fig. 9

로 부터 실제 와쌍에서 와 병합이 빠르게 발생하는 것

을 알 수 있다. Fig. 10에서 와의 순환강도 계산 값은 

와의 반경과 와들 사이의 거리비()시간변화에 값에 

따라 다르게 나타났다. 동일한 크기의 와 반경을 가진 

와쌍에서 와들 사이의 거리가 가까울수록 순환강도 값

이 더 빠르게 감소하기 시작했다. 

 

(a) =0.124

(b) =0.145
Fig. 8 Rotation of Primary Vortex Pair 
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Fig. 8~10의 결과를 종합해 볼 때 계산 값들이 전체

적으로 Breitsamter[3]가 언급한 확장유동장으로 와

쌍이 병합되기 시작할 때의 특성들을 보여준다. 반면, 

와의 순환강도 실헙값은 시간에 따라 감소하였으며, 

특히 약 8초 이후에는 매우 빠르게 감소했다. 따라서 

실험의 경우 후류와쌍이 Breitsamter[3]가 언급한  

중간 및 원방영역에서 Dispersion영역으로 진입하고 

있는 것으로 판단된다.

 

(a) Time = 4.76 s

(b) Time = 14.28 s
Fig. 9 Comparison Co-Rotating Vortex Pair with 

Experiment[14] and Computed Results.

  본 연구에서 계산 및 실험결과의 차이가 발생한 주

요 원인은 본 연구에서 2차원 해석 연구방법을 사용하

여 3차원 효과가 반영되지 않았기 때문인 것으로 판단

된다[21-23]. 3차원 공간에서의 동회전하는 와쌍은 

와 중심의 축방향으로 이동을 하면서 축방향의 수직 

방향으로의 외란에 의한 진동이 발생하며, 진동의 진

폭이 충분히 커지면 와 병합이 발생하기 시작한다. 참

고문헌[23]에 따르면 3차원 공간의 와에서는 축방향

의 수직 방향으로의 진동이 발생하는 Elliptic 

Instability가 와 병합 시점을 앞당기는 주요한 역할을 

한다고 설명하고 있다. 참고문헌[19]에서는 3차원 공

간에서의 동회전 와쌍에 대한 실험 결과와 2차원 수치 

계산 결과의 비교를 통해서 Instability가 고려되지 않

는 수치 계산 결과에서 예측한 와 병합 시점이 실제보

다 느린 것을 확인하였다. 

 

Fig. 10 Circulation Histogram

33..  결결        론론

  본 연구에서는 지면 근처의 항공기에서 발생한 와 

거동 분석을 위해 기존의 푸리에-스펙트럴법을 지면효

과를 고려한 경계조건 및 이미지법을 적용하여 개선하

였다. 지면에 근접하는 와쌍의 거동을 수치적으로 계

산하였고, 타결과들과 비교하여 본 기법의 타당성을 

검증하였다. 본 연구의 수치해법은 주와에 의해 생성

되는 지면의 새로운 와가 2차와로 발달되는 과정을 잘 

모사하였으며, 2차와-날개끝와 사이의 상호작용으로 

인해 지면으로부터 다시 반등하는 현상을 확인할 수 

있었다. 본 연구의 계산결과가 실험과 후류 거동에서 

위상차가 발생했으며, 이는 2차원 해석기법의 한계에 

기인한다. 따라서 더욱 정확한 와쌍의 거동 예측을 위

해서는 와 거동에 대한 3차원 해석기법을 적용할 필요

가 있다.
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