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ABSTRACT

In this study, an aerodynamic performance analysis code has been developed as a part

of rotorcraft comprehensive program. Airloads on rotor blades are calculated based on the

blade element theory with look-up tables of aerodynamic coefficients of 2-D airfoils. In

order to calculate rotor induced inflow, various inflow prediction methods such as linear

inflow, dynamic inflow, prescribed wake and free wake model are integrated into the

present module. The aerodynamic characteristics of each method are compared and

validated against available experimental data such as Elliot's inflow distribution and

sectional normal force coefficients of AH-1G.

초 록

본 논문에서는 회전익기 통합해석프로그램개발의 일환으로 공력해석코드를 개발 및 검

증하였다. 기본적인 공력하중은 익형 공력테이블을 이용한 깃요소이론을 기반으로 계산하

였고, 로터의 유도 유입류를 계산하기 위해 선형유입류 모델, 동적유입류 모델, 지정후류

모델, 자유후류 모델 등 여러 유입류 예측기법을 사용하였다. 각 모델의 특성을 파악하기

위해 Elliott 등의 유도 유입류 실험결과와 AH-1G 실험결과의 국소 수직력계수를 비교 및

검증하였다.
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Inflow Model(동적유입류모델), Prescribed Wake Model(지정후류모델),
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Ⅰ. 서 론

양력면과 조종면이 분리되어 있는 고정익기와

는 달리 헬리콥터는 로터 블레이드를 회전시킴으

로써 추력과 조종력을 동시에 얻는다. 이러한 로

터 시스템에는 회전에 의한 관성력, 표면에 작용

하는 공기력, 그리고 구조물의 변형에 의한 탄성

력 등이 상호 간섭하며 발생하는 합력이 외부 하

중으로 작용하게 된다. 따라서 정확한 로터 성능

예측을 위해서는 공력하중은 물론 공력과 구조의

상호작용을 다루는 진동 및 공탄성 특성에 대한

해석이 동시에 이루어지는 통합해석이 필요하다.

외국에서는 이에 대한 연구가 1960년대부터

활발하게 진행되어 CAMRAD, FLIGHTLAB,

UMARC, HOST 등 여러 상용․비상용 통합해석

프로그램을 보유하고 있다. 국내에서는 아직까지

헬리콥터 통합해석프로그램 개발이 시도된 적이
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없으나, 최근 한국형헬기 민․군겸용구성품 개발

사업과 더불어 부산대-서울대와 한국과학기술원

에서 통합해석프로그램 개발을 위한 기초 연구를

진행하고 있다. 한국과학기술원에서는 구조와 공

력모델을 결합하여 제자리비행 시의 헬리콥터 복

합재 로터 블레이드의 변형을 예측하기 위한 정

적 공탄성 해석을 수행하였으며[1], 본 연구팀(부

산대-서울대)에서 구조와 공력모델을 결합하여

제자리비행에 대한 해석을 수행한 바 있다[2]. 본

논문은 기존 연구에서 개발된 공력코드를 확장하

여 다양한 유입류 모델 및 후류 모델을 적용시키

고 각 모델을 검증하는 것을 목적으로 한다.

Fig. 1은 일반적인 통합해석프로그램에서 사용

되는 공력모델의 구조도를 보여준다. 본 연구에

서는 비정상상태를 고려하지 않았으며, 공력하중

을 계산하는 방법으로는 준정상상태로 가정하여

공력하중을 해석하는 깃요소이론(Blade Element

Theory)[3]을 사용하였다. 유입류 예측 기법은 로

터 후류의 유입류 영향을 간단한 모델로 제공하

는 유입류 모델(Inflow Model)과 예측된 후류의

형상으로부터 직접 유입류를 계산하는 후류 모델

(Wake Model)로 나뉜다. 유입류 모델로는 선형

유입류(Drees)모델과 동적유입류(Peters-He) 모델

[4-6]을 적용하였고, 후류 모델로는 지정후류모델

과 시간전진 자유후류(Time-marching Free

Wake) 모델[7,8]을 적용하였다. 지정후류 모델로

는 제자리 비행 시 Kocurek-Tangler[9],

Landgrebe[10] 모델을 적용하였고, 전진비행 시

Beddoes[11] 모델을 적용하였다. 각 모델의 유입

류 특성을 파악하고자 Elliott 등의 실험결과[12]

와 유도 유입류를 비교, 검증하였고, 구간별 수직

력계수를 AH-1G의 실험결과[13]와 비교하여 각

각의 유입류 모델 및 후류 모델의 특성을 파악하

였다.
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Fig. 1. 공력모델의 구조도

Ⅱ. 수치해석기법

본 연구에서 사용한 해석의 순서도는 Fig. 2와

같다. 먼저 유입류가 없다고 가정하여 초기 하중

을 계산한 후 유입류 모델을 선택하게 된다. 선택

된 유입류 모델에 의해 예측된 유도 유입류를 이

용하여 깃요소이론으로 공력 하중을 다시 계산한

다. 이전 단계의 추력과 현재의 추력의 수렴성을

확인하여 주어진 비행조건에 대한 공력성능을 결

정한다. 계산된 , , 이 목표값이 되도

록 , , 를 변수로 두고 뉴튼-랩슨법

(Newton-Raphson)을 이용하여 풍동(wind tunnel)

트림을 수행한다. 여기에 사용된 깃요소법과 각

유입류 예측 기법에 대한 설명은 다음과 같다.

START

INPUT DATA

Blade geo, flight condition

END

CALCULATION OF INITIAL LOAD

CT, CMX, CMY on non-inflow condition

           YES

CONVERGENCE CHECK
1-CTn-1/CTn<ε

NO                                                          

RECALCULATION OF LOAD

CT, CMX, CMY using result inflow

SELECT INFLOW MODEL

LINEAR INFLOW

output : λ

DYNAMIC INFLOW

output : λ

PRESCRIBED WAKE

output : λ

FREE WAKE

output : λ

Fig. 2. 공력모델의 순서도

2.1 깃요소이론

깃요소이론은 각 방위각, 반지름방향으로 성분

을 나누어 공력하중분포를 계산하는 방법으로서,

계산시간이 빠르기 때문에 통합해석을 수행하는

데 적합한 기법 중 하나이다. 다만, 자체적으로

동적실속과 같은 비정상 특성이 고려되지 않으므

로 여기에 대해서는 별도의 추가적인 모델링이

필요하다.

Fig. 3은 로터의 깃요소에 작용하는 공기력의

환경을 보여준다. 여기서 는 유입각이다. Fig. 3

에서 보여지듯이, 각 구간에 작용하는 속도성분

은 식(1)에 의해 표현된다[3]. 여기서 는 전진비

(advance ratio)이고, 는 로터 유입비이다. 는

플래핑각(flapping angle)이고, 은 플래핑각의

시간에 대한 변화율이다.
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Fig. 3. 깃요소에 작용하는 공기력환경




sin






cos




cos

(1)

식(1)을 이용하여 얻어진 국소 유효 받음각

(Local Effective Angle of Attack, )을 통해

해당 공력계수(, , )를 표에서 찾아(Table

Look-up) 내삽하여 추력 등의 계산을 수행하였

다. 본 연구에 사용된 공력계수는 CAMRAD II

의 c81데이터를 이용하였다. 또한 이 이론은 블

레이드의 각 구간이 준-2차원 에어포일이라고 가

정하기 때문에 Prandtl's 끝손실계수(Tip Loss

Factor)[2]를 적용하여 3차원 효과를 보정하였다.

2.2 유입류 모델

유입류 모델은 주로 시험데이터를 이용하거나

가속포텐셜(Accelerated Potential)식에 기반하여

모델링하게 되는데, 로터 1회전당 평균 유입류를

예측하게 되며, 선형모델과 비선형모델로 나눌

수 있다. 선형모델에는 Coleman, Drees, Payne,

White-Blake, Pitt-Peters, Howlett 모델 등이 있

고, 비선형모델에는 CAMRAD, FLIGHTLAB 등

여러 통합해석프로그램에서 널리 사용되고 있는

Peters-He 모델 등이 있다.

선형모델은 로터디스크의 유입류가 선형적으

로 분포한다는 가정으로 유도 유입류는 식(2)에

의해 결정된다.

 



  (2)

Table 1. 선형유입류의 종류

 

Drees  cos sin 

Payne  0

Pitt-Peters tan 0

 , 의 값에 따라 여러 모델로 나뉘는데, 전

반적으로 Drees, Payne, Pitt-Peters 모델이 유입

류를 잘 표현한다고 알려져 있으며[3], 각 모델의

 , 값은 Table 1과 같다. 여기서 는 후류의

경사각(skew angle)이고, 는 전진비이다. 본 논

문에서는 값이 0이 아닌 Drees 모델을 적용하

여 유입류를 비교하였다.

비선형모델에서 Peters-He 모델은 헬리콥터의

전진비행 상태의 유동 해석에 대한 중간단계

(intermediate-level) 후류 기법이다. 유동특성에

대한 계수들을 이용하여 유도 유동 분포를 식(3)

과 같이 확장하여 나타낼 수 있다.




∞


 ⋯

∞




× cossin  (3)

이러한 로터 디스크에서의 압력 분포가 각 블

레이드에 작용하는 공력하중의 식으로 표현되어

있으므로 정해진 개수의 블레이드에 의한 영향을

고려할 수 있다. 이에 대한 자세한 설명은 참고

문헌 [4-6]에 기술되어 있다.

2.3 후류 모델

유입류 모델들은 전진비 0.1 이하에서는 로터

회전면 아래에서 복잡한 후류의 영향이 크기 때

문에 유입류를 잘 예측하지 못하는 것으로 알려

져 있다. 이러한 한계를 극복하기 위한 방법으로

여러 가지 후류모델기법 및 전산유체기법을 이용

한 후류포착기법 등이 개발되었으며, 이중 후류

모델에는 지정후류모델, 자유후류모델 등이 있다.

지정후류모델은 Beddoes의 후류모델을 사용하

였다. 블레이드 내부의 와류강도가 반지름방향으

로 균일하다고 가정하여 블레이드 내부의 후류는

무시하고 깃끝 후류만 존재한다고 가정하였다.

깃끝의 와류강도를 결정하기 위해 각 방위각

에서의 추력과 와류강도의 관계로부터 식(4)와

같이 표현된다.

   (4)

이로부터 각 방위각에서의 와류강도는 식(5)와

같이 결정되며, 1회전에 의해 결정된 와류강도는

전체 후류에 주기함수로 적용된다.
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  
  (5)

계산된 추력계수에 의해 후류의 형상을 미리

결정하고, 정해진 깃끝의 와류강도와 후류의 형

상을 이용하여 Biot-Savart 적분을 통해 유도 유

입류를 계산하였다.

자유후류모델은 시간전진 기법을 사용하였으

며, 로터 후류를 일정한 강도를 가진 와류고리의

분포로 모델링하여 계산하였다. 와류고리에 의한

유도속도는 Biot-Savart 식에 의해 계산된다. 와

류 중심에서의 특이성 문제를 해결하기 위해서

Vatistas의 와류중심 모델을 사용하였다[14]. 와류

불안정성을 해결하고 와류의 점성에 의한 확산효

과를 고려하기 위해 식(6)과 같은 Squire의 와류

코어 성장(vortex core growth) 모델[15]을 사용

하였다.

    (6)

식 (6)에서 는 Lamb-Oseen 상수로 1.25643이

며, 는 평균 점성 영향계수(average effective

viscosity coefficient)이다. 본 연구에서 초기 와류

의 코어반경은 블레이드 시위의 10%로 두고 해

석하였다. 이에 대한 설명은 자유후류기법의 선

행연구[7,8]에 자세히 기술되어 있다.

각각의 후류모델은 반지름방향 14개, 방위각

10도 간격으로 해석하였다.

Ⅲ. 해석결과

3.1 유도 유입류 비교

각 모델의 유입류 특성에 대해 파악하기 위해

선형유입류모델, 동적유입류모델, 지정후류모델,

자유후류 모델을 전진비 0.15에 대한 Elliott 등의

실험결과[12]에서 가로방향(Lateral) 및 세로방향

(Longitudinal)의 유도 유입류 분포를 비교하였다.

앞서 설명한 뉴튼-랩슨법(Newton-Raphson)에 의

해 수렴된 트림 각은 Table 2에 비교하였다.

Table 2. 트림 각 비교

  

Experiment[12] 6.26 2.08 -1.96

C. He's result[4] 6.86 1.96 -2.26

선형유입류 6.60 1.60 -2.76

동적유입류 6.84 1.99 -2.35

지정후류 5.76 1.70 -2.08

자유후류 6.38 1.84 -2.23
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Fig. 4. 유도 유입류

각 모델이 실험결과와 이내로 수렴하였다.

다른 모델들의 값이 실험결과보다 높게 예측된

것과 달리 지정후류의 값이 낮게 예측되었다.

이로부터 각 모델이 동일한 추력을 발생하기 때

문에 지정후류의 유도 유입류가 다른 모델에 비

해 낮게 예측될 것이라 예상된다.

Fig. 4는 가로방향, 세로방향의 유도 유입류 분

포를 보여준다. 선형유입류모델은 세로방향의 경

우에 실험결과와 유사한 기울기의 직선으로 나타

났으며, 가로방향의 경우에는 유입류의 비균일성

을 예측하지 못하고 실험값 영역에서 직선의 형

태로 나타났다. 동적유입류모델은 가로방향과 앞

전 부근에서 실험결과보다 높게 예측되지만 He

의 결과와 상당히 유사한 경향을 보이고 있으며,

뒷전의 끝부근에서 끝손실에 의해 유입류가 크게

예측되고 있는 것으로 보인다. 지정후류모델은

앞전부근에서 실험결과와 유사한 분포를 나타내

지만 뒷전부근에서 실험결과보다 조금 낮게 예측

되고 있다.
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가로방향에서는 실험결과와 상당히 유사한 결

과를 보여주고 있다. 자유후류모델은 세로방향에

서 동적유입류모델의 해석결과 및 He의 해석결

과와 유사한 경향을 나타내고 있으며, 가로방향

에서는 깃끝에서 70%지점까지는 실험결과와 거

의 일치하지만 뿌리부근에서는 He의 해석결과와

유사한 경향을 나타내고 있다.

선형유입류모델은 유입류의 비균일성을 표현

하기에는 한계가 있으며, 동적유입류모델은 He

의 해석결과와 같은 33개의 상태변수를 적용하여

해석했지만 약간의 차이를 보이고 있다. 이는

He의 수치해석 중 공력하중을 계산하는 방법과

본 연구에서 사용한 공력하중 계산방법에 의한

차이로 생각된다. 자유후류모델은 후류의 형상과

깃끝 와류에 의해 계산된 유도 유입류의 분포가

전반적으로 He의 해석결과와 유사한 경향을 나

타냈다. 지정후류모델은 추력계수에 의해 후류의

형상이 고정되고 와류강도가 주기적으로 주어지

기 때문에 앞전면의 50%부근에서의 유도 유입류

값이 차이가 나는 것으로 생각된다.

3.2 공력계수 비교

각 모델의 상세한 공력 특성을 파악하고자

AH-1G 실험결과의 수직력계수와 국소 유효 받

음각을 비교하였다. 수직력계수 분포의 경우 유

입류 모델은 BVI현상을 예측하지 못하기 때문에

부드러운 곡선의 분포가 예상된다. 앞서 설명한

뉴튼-랩슨법(Newton-Raphson)에 의해 수렴된 트

림 각은 Table 3에 비교하였으며, 플래핑각은

 ,  으로 고정하였다.

전반적으로 각 모델이 이내로 수렴했다. 자

유후류모델의 값만이 이상의 차이를 보이

고 있는데, 세로방향에서의 콜렉티브 피치각

(Collective pitch)이 다른 모델과 유사한 값을 가

지고 있음을 알 수 있다.

Fig. 5는 반지름방향으로 각 위치에서의 수직

Table 3. 트림 각 비교

   

Experiment[13] 6.0 1.7 -5.5

Yang[13] 8.0 2.5 -6.5

선형유입류 5.62 0.64 -4.84

동적유입류 6.65 1.00 -5.23

지정후류 5.62 0.73 -4.67

자유후류 5.87 0.49 -5.00

력계수를 보여준다. 예상과 같이 유입류 모델은

부드러운 곡선의 분포로 나타나며, 선형유입류모

델은 주기함수와 같은 분포를 나타내고 있다. 반

면 동적유입류모델은 유입류 분포의 비균일성을

잘 표현하지만 실험값과는 다소 차이를 보이고

있다. 지정후류모델과 자유후류모델은 후퇴면의

부근에서 수직력계수의 분포가 급격히 변하

는 BVI(Blade-Vortex Interaction)현상을 잘 예측

하고 있으며, 전반적으로 실험결과와 유사한 경

향을 보이고 있다.

Fig. 5 (a), (b)는 60%, 75%지점의 결과를 보여

주는데, 전반적으로 모든 모델의 최대값이 실험값

보다 다소 낮게 예측되고 있지만 Yang의 결과보

다 실험값에 더 근접하게 예측되고 있다. 동적유

입류모델은 전진면 부근에서는 실험결과와 유사한

결과를 나타내고 있지만 후퇴면 부근에서는 실험

결과와 다소 차이를 보이고 있다. 상태변수에 의

해 유도 유입류가 방정식의 형태로 결정되기 때문
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Fig. 5. 수직력계수

에 나타나는 현상으로 보여진다. 지정후류모델과

자유후류모델이 서로 비슷한 경향을 보이고 있으

며, 270도 부근의 최대값 지역에서 실험결과보다

낮게 예측되지만 다른 지역에서는 실험결과와 유

사한 경향을 나타내고 있다. 지정후류 모델의 경

우 방위각 부근에서 다소 값의 차이를 보이

고 있다. 이는 추력계수에 의해 고정된 후류형상

과 강한 와류효과에 의해 유도 유입류 계산에서

다소 차이가 발생하는 것으로 생각된다.

Fig. 5 (c), (d)는 91%, 99%지점의 결과를 보여

주는데, 후류모델의 경우 전반적으로 실험결과와

유사한 경향을 보이고 있다. 동적유입류 모델은

90도 부근에서 실험결과와 유사한 경향을 나타내

지만 이후의 영역에서는 위상이 왼쪽으로 약

정도 이동한 형태로 예측되고 있다. 다른 모

델에 비해 큰 위상차를 보이고 있는데, 이는 방

정식의 형태로 표현되는 동적유입류의 특성으로

보여진다. 선형유입류모델은 주기함수의 형태로

나타나고 있다. 91%지점에서 후류 모델은 후퇴

면에서의 값이 서로 유사한 분포를 나타내고 있

지만 실험값보다 최대값이 다소 크게 예측되고

있다. 이는 와류강도를 계산하는 방법에 의한 한

계와 공력 데이터의 보간에 의한 오차로 생각된

다. 전반적으로 와 사이에 위상차가 발

생하고 있는데, 동체, 허브, 깃의 탄성변형의 효

과가 고려되지 않아 발생한 차이로 보인다[13].

99%지점에서는 끝손실의 효과에 의해 후류 모델

의 결과가 실험결과와 유사한 분포를 나타내고

있다.

Fig. 6은 각 모델별 로터디스크의 국소 유효

받음각 결과를 보여주는데, 각 모델이 약 

부근의 50%지점에서 최대 국소 유효 받음각을

띄는 영역을 예측하고 있다. 선형유입류모델은

유도 유입류를 계산하는 기법의 특성에 의해

부근에서 국소적으로 큰 영역을 예측하지

못하고 있다. 각각의 모델이 서로 유도 유입류를

예측하는 기법이 다르기 때문에 계산되는 유도

유입류의 분포에서 차이가 발생하지만 동일한 추

력을 얻기 위한 트림각의 조정에 의해 국소 유효
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Fig. 6. 국소 유효 받음각(deg)

받음각은 유사한 분포를 나타내고 있다. 지정후

류모델의 경우 전진면의 깃끝에서 다른 모델과

차이를 보이고 있는데, 이것은 Fig. 5 (c)의 90도

부근에서 약한 BVI현상이 발생하여 값의 차이가

나는 원인이 되며, 현재 수식에 의해 정해진 후

류의 형상과 주기적인 깃끝의 와류강도를 이용하

는 지정후류모델의 한계로 보여진다.

Ⅲ. 결 론

본 연구에 사용된 모델은 다른 공력 해석 기

법(전산유체기법, 패널기법 등)에 비해 다소 정확

도가 낮으나, 상대적으로 짧은 계산시간이 요구

되는 장점이 있어 헬리콥터 통합해석프로그램에

널리 쓰이고 있다. 이러한 각 모델의 특징과 한

계점에 대해 파악하고자, 본 연구에서는 각각의

유입류 예측기법을 Elliot 등의 실험결과와 비교

함으로써 각 모델의 유도 유입류를 검증하였고,

AH-1G의 실험결과와 비교함으로써 각 모델의

공력특성을 검증하였다.

선형유입류모델의 유도 유입류는 실험결과와

유사한 기울기를 나타내고는 있지만 유입류의 비

균일성을 모델링하기에는 한계가 있다. 동적유입

류모델은 비균일한 유입류 분포를 표현하고 있으

며, 실험결과와 유사한 경향을 나타내고 있다. 하

지만 후류모델과 달리 국소 수직력계수가 부드러

운 곡선의 형태로 나타났다. 동적유입류모델은

상태변수의 개수에 의해 유입류의 분포가 방정식

의 형태로 표현되기 때문에 BVI현상을 예측하지

못하는 한계가 있다. 지정후류모델의 경우 전반

적으로 실험결과와 유사한 경향을 나타내고 있지

만 실험결과와 조금씩 차이가 발생하는 부분이

예측되었다. 이는 깃의 내부 와류강도가 균일하

다고 가정하여 내부후류를 무시하였고, 추력계수

에 의해 고정된 후류의 형상 및 360도의 주기로

주어진 깃끝의 와류강도에 의한 지정후류모델의

한계로 생각된다. 자유후류모델의 경우 유입류의

비균일성을 잘 표현하였고, 4가지 모델의 해석결

과 중 AH-1G의 실험결과와 가장 유사한 경향을

나타내고 있다. 각각의 모델에 의해 계산된 유도

유입류의 분포가 조금씩 차이가 있지만 컨트롤각

의 조정에 의해 서로 유사한 국소 유효 받음각의

분포를 얻을 수 있음을 확인하였고, 이로 인해

각 모델의 수직력계수 분포가 전반적으로 유사하

게 나타남을 알 수 있다.

각 모델이 산출하는 유입류의 분포와 강도가

다소 차이는 있으나 이는 모델의 이론적 가정에

의한 한계에서 기인한 것으로 보이며, 본 연구에

서는 각 모델이 가지고 있는 한계 내에서 실험결

과와 비교했을 때 신뢰할만한 결과를 얻을 수 있

었다. 또한 각 모델의 유입류 및 국소 유효 받음

각이 전반적으로 실험결과와 유사한 경향을 나타

내고 있지만 준정상상태로 해석하는 깃요소이론

을 사용하였기 때문에, 보다 정확한 예측을 위해

서는 비정상 효과 및 동적실속 효과의 적용이 필

요한 것으로 분석된다.
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