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로터 익형 KU109C 풍동시험  천이유동 해석결과의 검증
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Transition prediction results are validated with experimental data obtained from a transonic wind tunnel for 
the KU109C airfoil. A Reynolds-Averaged Navier-Stokes code is simultaneously coupled with the transition transport 
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airfoil. Drag coefficients from the experiment are better correlated to the numerical prediction results using a 
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1. 서  론

헬기의 로터 블 이드는 기체의 양력, 추력의 생성과 더불

어 조종을 한 조종면을 포함하고 있는 핵심 부품이다. 가장 

기본 인 정지 비행의 경우에서조차 블 이드의 회  반경에 

따라 아음속부터 천음속까지 다양한 역의 마하수가 발생하

고 진비행에서는 블 이드의 회  반경에 따라 비정상 인 

유동 환경에서 운용된다. 따라서 블 이드의 회  반경에 따

라 달라지는 유동 환경에 맞춰 요구하는 익형 성능이 다르고 

해당 요구 조건에 따라 각 역의 익형을 결정하게 된다. 일

반 으로 블 이드의 안쪽(in-board)에서는 실속 특성이 요

하며 최  양력계수(maximum lift coefficient)가 큰 익형을 사

용하고 블 이드의 끝단(tip)에서는 항력특성이 요하며 항력

발산 마하수(drag divergence mach number)가 큰 익형을 사용

하여 설계한다[1]. 이상의 요구조건을 충족하는 고성능 익형 

설계를 하여 ONERA 익형을 기  익형으로 하고 수치최

화 기법으로 다  반응면 기법(multiple response surface 
mehtod)을 사용하여 다수의 익형을 설계하 다[2-4]. 

본 연구에서는 설계익형의 성능을 검증하기 하여 풍동 

시험[5]을 실시하 고 천이 모델을 포함한 산해석코드의 

측성능 평가에 활용하 다. 풍동 시험은 낮은 난류강도에서 

진행되었으며 마하수 1까지 가능한 풍동 시험 장치를 사용하

다. 실험은 시험 모델에 압력탭을 설치하여 압력을 측정한 

후 이것을 분하여 공력계수를 계산하 다. 추가 으로 시험 

모델 뒤의 웨이크(wake)를 측정하여 체 항력을 계산하 다.
실험이 낮은 난류강도에서 진행되었기 때문에 보다 정확한 

공력계수와 물리 상을 측하기 해서는 천이 측이 가능

한 해석 코드를 필요로 한다. 천이 유동의 통 인 해석은 

오랫동안 eN 방법[5]을 사용하여 왔으나 층류 박리 거품이나 

재층류화의 모사가 힘들고 3차원 형상의 복잡한 문제에서 유

선이나 경계층의 결정이 어렵기 때문에 용하기가 쉽지 않

다. Langtry & Menter[6,7]는 실험과 난류 경계층에 한 경험

 상  계를 이용하여 천이 상을 국부 변수(local variable)
로 기술할 수 있는 방법으로 달방정식을 사용하는 천이 모
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델을 개발하 다. 본 논문에서는 In-house 코드인 KFLOW의 

천이 달방정식 난류모형을 사용하여 설계익형의 공력성능

을 측하 다.

2. 본 론

2.1 실험방법

실험은 미국 오하이오 주립 에서 마하수 1까지 가능한 천

음속 풍동 시험 장치[8,9]를 이용하여 진행되었으며 실험 가

능한 운용 역은 Fig. 1과 같다. 실험한 유동조건은 그림에서

붉은 으로 나타내었고 각 유동조건에 따라 받음각 10개에

서 18개까지 실험이 수행되었다[10].
시험 모델은 알루미늄으로 제작되어 40개의 압력탭을 설치

하 고 KU109C의 압력탭 치는 Fig. 2와 같다. 양력, 항력, 
피칭 모멘트 계수는 압력탭에서 측정된 압력을 기반으로 

분하여 계산하 다. 압력계의 측정정확도 비 동압의 수두가 

낮은 속 역에서 측정된 압력의 정확도가 낮은 것이 일반

이다. 마하수 0.3에서 측정된 압력은 약 ±0.05%의 불확정성

을 가지고 있고 이는 압력계수에서 최  ±0.05 정도의 오차를 

가지고 있는 것으로 알려져 있다[10]. 이와 별도로 시험 모델

의 뒤에 피토 을 설치하여 압력을 측정한 후 운동량의 손

실로부터 속도를 계산하여 체 항력을 측정하 다. 항력 계

산에 이용된 식은 다음과 같다:
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2.2 수치해석기법

본 연구에서는 2차원 압축성 Navier-Stokes 방정식과 4개의 

방정식으로 구성되는 난류천이방정식을 사용하여 2차원 천이

유동을 해석하 다. 지배방정식은 다음과 같다.







     (2)

여기서 q는 보존형의 유동변수벡터(conservative variable 
vector), fi와 fvj는 xj방향으로의 비 성 유속벡터(inviscid flux 
vector)와 성 유속벡터(viscous flux vector)를 나타낸다. 지배

방정식을 공간이산화 하기 해 격자 심 유한체 법을 사용

하 다. Roe의 FDS(Flux Difference Splitting) 기법과 3차 정확

도 MUSCL 기법을 사용하여 격자 경계면에서의 비 성 유

속(inviscid flux)을 계산하 으며 성유속의 경우에는 심차

분을 사용하 다. 비정상 유동의 시간정확성을 얻기 해서 

  Fig. 1 Range of test section operating conditions for the 6” × 22” 
transonic wind tunnel at 280K and a maximum operating 
pressure of 345kPa

Fig. 2 Side view of KU-109C airfoil

이  시간 진법(dual time stepping)을 사용하 고[11], 가상

시간에서 정상해를 구하기 해 DADI 기법(Diagonalized ADI)
을 사용하 다. 난류 모델은 k-ω Wilcox, k-ω SST 모델을 사

용하 다[12]. 

2.3 천이모델

실험과 난류경계층에 한 경험  상 계를 이용하여 모

든 천이 상을 국부변수(local variable)로 기술할 수 있는 방

법으로서 Langtry and Menter에 의해 정식화된  천이모델을 

용하 다[6,7]. 경험식을 용하지 않은 Intermittency 달 

방정식과 생성항은 다음과 같다:
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여기서, 천이의 생성을 표 하는 식 (4)는 strain-rate의 함수이

며, 천이소멸을 나타내는 식 (5)는 와류 강도의 함수이다. 생

성항의 각 계수값은 모두 운동량 두께 이놀즈수의 함수이

며, 다음과 같은 달 방정식을 풀어 얻는다:
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Fig. 3 KU109C grid
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식 (7)의 생성항은 경계층 바깥 역에서 달된 스칼라 

와 해당지 의 값인 가 일치하도록 유도하는 항이다. 

는 자유류에서 0의 값을 가지고 경계층에서는 1의 값을 

가진다. 는 자유류 유동조건과 경계층 운동량 두께에 기

한 이놀즈수로서, 국부난류강도(local turbulent intensity), 
  와 표면 압력구배(pressure gradient), 에 한 경험식으

로부터 결정한다:
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자유류 난류운동에 지가 10-6이 되도록 를 결정하 다. 자

세한 수식은 참고문헌[7]을 참고하기 바란다. 

3. 결 과

계산에 사용한 격자의 개수는 381×81(30,861)이고 벽면에서 

첫 번째 셀 간격은 2.5×10-6을 사용하 으며 C-Type이다. Fig. 
3은 사용한 격자를 나타낸 것이다.

KU109C 익형은 OA309익형을 기  익형으로 설계한 익형

으로 블 이드 회  반경에서 고아음속 유동 특성이 요한 

지 에 사용된다[4]. 이 역은 블 이드 In-board에 비해 높은 

Fig. 4 KU109C lift coefficient (M=0.3)

Fig. 5 KU109C moment coefficient (M=0.3)

Fig. 6 KU109C drag coefficient (M=0.3)

마하수를 가지며 항력 발산 마하수가 요해지기 때문에 항

력 계수 측이 더욱 요해진다. Fig. 4 ~ Fig. 6은 마하수 

0.3에서의 공력 계수를 나타낸 것이다. 계산에는 천이를 고려

한 계산, 완 난류를 가정한 계산, 오일러 방정식과 경계층 
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방정식을 결합한 MSES[13]를 이용하여 계산을 수행하 다. 
이때 MSES에는 분형 경계층 방정식의 해를 바탕으로 경험

으로 난류효과가 반 된 경계층 분변수를 구하도록 경계

층이 모델링되어 있으며, 천이 모델로서 Approximated eN 
method이 용되었다. 양력계수의 경우 모든 계산이 동일한 

기울기를 측하 으나, MSES의 경우 실험결과에 비해 빠른 

실속특성을 보여주고 있다. 계산모델에 의한 차이는 모멘트계

수의 경우에도 그 게 크지 않다. 반면 Fig. 6의 항력계수에서

는 계산모델에 의한 차이가 잘 드러나고 있다. 완 난류를 가

정한 계산은 낮은 받음각 역에서 40% 이상의 오차를 보여

주고 있으며, MSES는 층류 역을 넓게 측함으로써 실험값

에 비해 낮은 항력과 빠른 실속을 측하게 됨을 알 수 있다. 
넓은 구간의 받음각에서 항력 계수가 큰 변화 없이 유지되고 

있으며, 항력이 유지되는 구간에서 피칭 모멘트 계수 한 큰 

변화 없이 일정한 값을 유지하고 있음을 볼 수 있다.
Fig. 7 ~ Fig. 8은 마하수 0.6에서의 양력 계수와 항력 계수

를 나타낸 것이다. 양력 계수 곡선을 보면 마하수 0.3의 결과

에 비해서 실속각과 최  양력 계수는 낮아 졌으며 계산 값 

역시 이러한 상을 잘 측하고 있다. 항력계수의 경우에는 

받음각에 따라 항력의 증가폭이 크지 않은 구간이 마하수 0.3
에 비해 어든 모습을 볼 수 있는데, 이는 높은 마하수에서 

빠른 박리가 일어나 압력 항력이 커졌기 때문이다. 계산모델

에 따른 향은 마하수 0.3의 경우와 마찬가지로 동일하며, 
천이 달 방정식의 결과가 실험결과와 가장 잘 일치하 다. 

Fig. 6의 항력 계수 값  받음각 4도의 결과를 살펴보면 

KFLOW, MSES의 천이 모델 계산 결과가 실험값에 비해 각

각 1.4% 7.6%의 오차를 나타내었다. 이에 비해 완  난류 계

산의 결과는 해당 받음각에서 46%의 오차를 가진다. 한 받

음각 -4도부터 받음각 8도까지 항력의 변화가 작은 구간에서

의 평균 오차는 KFLOW, MSES, KFLOW(완 난류) 각각 

7.6%, 13.22%, 33.08%이다. 이러한 결과는 익형같이 유선형 

물체의 경우에  받음각에서 항력의 상당 부분을 마찰항력

이 차지하고, 마찰항력의 측에 있어서 천이 모델의 용이 

요함을 의미한다. Fig. 8은 마하수 0.6의 항력 결과이며 앞

선 마하수 0.3의 결과에 비해 천이 계산과 완  난류 계산 결

과의 차이가 었다. 받음각 0도의 실험값에 한 오차는 

KFLOW, MSES, KFLOW(완 난류) 각각 0.27%, 8.37%, 9.07%
이며 받음각 -2도부터 4도까지의 평균 오차는 8.58%, 14.05%, 
18.78%이다. 마하수 0.3에 비해 천이와 완  난류의 계산결과

의 차이가 어든 모습을 보이고 있는데, 그 이유는 다음과 

같다. Fig. 9는 받음각 0도에서 익형 윗면의 표면 마찰 계수를 

각 유동조건에 따라 비교한 것이며 천이 계산 결과이다. 이 

그림에서 보면 같은 받음각에서 마하수의 증가에 따라 천이

이 익형의 앞 으로 이동한 것을 볼 수 있다. 따라서 같은 

Fig. 7 KU109C lift coefficient (M=0.6)

Fig. 8 KU109C drag coefficient (M=0.6)

Fig. 9 KU109C skin friction coefficient

받음각에서 익형 층류 역이 어들었기 때문에 마하수 0.6
에서 천이와 완 난류간의 마찰항력계수 차이가 어들었음

을 확인할 수 있다.
양력곡선에서 산해석 결과의 기울기가 실험값에 비해 다
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소 높게 나오는 경향이 있음을 볼 수 있는데, Fig. 4와 Fig.7
의 양력 곡선을 살펴보면 이러한 경향이 반 되어 있고 이것

의 원인은 산해석과 실험 모두에서 찾아볼 수 있다. Fig. 10
은 마하수 0.4 받음각 8도의 압력 계수를 비교한 결과이다. 
익형의 앞  부분을 살펴보면 실험값에 비해 계산 결과가 최

 압력 계수를 더 낮게 측하고 있다. 이는 실험 결과보다 

계산에서 발생하는 손실이 더 작기 때문이라고 단된다. 
한, 받음각이 증가하게 되면 익형 윗면에서 발생하는 박리특

성의 모사가 요해지는데 이러한 박리특성은 난류모델로 모

델링 되어 있으며 실제 인 물리 상과는 차이가 있다. 한

편, 실험과정에서 시험 모델의 압력 탭의 분포 개수 한 

향을  수 있다. 앞선 Fig. 2를 다시 살펴보면 시험 모델에 

장착된 압력 탭의 개수가 익형 앞 에서 계산에 쓰인 격자에 

비해 많이 부족하며 이러한 압력 분포를 가지고 분하여 양

력 계수를 구하게 되면 계산 결과와의 차이가 발생할 수밖에 

없다. 특히 Fig. 10에서 확인할 수 있듯이,  압력 탭 부족으로 

정체  근방의  압력 분포를 잘 계측하지 못하여 분과정에

서 실제보다 낮은 압력을 계산하게 됨을 추론해 볼 수 있다.
지 까지 부분의 유동 역에서 KFLOW와 MSES간의 계

산결과가 상당 부분 일치하는 모습을 볼 수 있었다. 항력 계

수 결과를 다시 살펴보면 KFLOW(완 난류) 결과에 비해 뛰

어난 측성을 보 던 MSES의 결과가 상 으로 높아진 마

하수, 이놀즈수의 역에서는 KFLOW(완 난류) 결과와 동

일한 수 의 오차를 보인다. KFLOW(천이)와 MSES 모두 자

연천이(natural transition)를 고려한 상황에서 난류 달 상을 

직 으로 포함하는 KFLOW가 MSES에 비해 실제 물리 

상을 더 잘 모사했기 때문에 나타난 결과라고 볼 수 있다. 
Fig. 11은 마하수 0.75 받음각 -6도의 압력 계수를 나타낸 

것이고 Fig. 12는 무양력 시 항력계수의 변화를 마하수에 따

라 나타낸 것이다. 압력 계수 분포에서는 KFLOW가 고마하수

에서 충격 를 더 정확히 잡아내고 있으며, 무양력 항력 계수

의 그림에서 한 MSES에 비해 좋은 측성을 보여 다. 낮

은 마하수에서 천이방정식 모델이 더 우수한 성능을 보여주

는 것은 천이방정식의 특성에서 기인한다. 층류와 난류 역

을 교란증폭률의 함수로 구분하여 항력을 측하는 MSES와 

달리, 천이방정식은 후류의 난류가 달방정식을 통해 상류에 

달되어 천이 이 앞으로 이동하 기 때문이라 단된다.
Fig. 11에서 살펴보았던 M=0.75에서의 공력 계수를 살펴보

자. Fig. 13 ~ Fig. 14는 마하수 0.75에서의 양력 계수와 항력 

계수를 각각 나타낸 것이다. 양력 계수의 경우 앞에서와 마찬

가지로 실험값에 비해 약간 높은 값을 측하고 있으며 체

으로 경향성이나 특징들은 잘 측하고 있다. 항력의 경우 

마하수가 증가함에 따라 항력 변화가 크지 않은 구간이 거의 

존재 하지 않고 있으며 그 원인은 이미 앞서 다룬바 있다. 

Fig. 10 KU109C pressure coefficient (M=0.4, AOA=8)

Fig. 11 KU109C pressure coefficient (M=0.75, AOA=-6)

Fig. 12 KU109C zero lift drag coefficient (Cd0)

한 양력 계수에서 다시 확인할 수 있듯이 앞선 결과들에 비

해 빠른 실속이 일어나고 있다.본 논문에서  유동조건의 실

험값을 다룰 수는 없었지만 낮은 마하수부터 고 아음속 역

까지 넓은 역의 유동 조건에서 실험을 통해 얻어낸 데이터
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Fig. 13 KU109C Lift Coefficient (M=0.75)

를 계산 결과가 잘 측하고 있다. 

4. 결 론

블 이드의 운용 역에 따라 다른 목 을 두고 설계된 다

수의 익형  KU109C 익형의 풍동 실험 결과를 활용하여 천

이 달 방정식 모델의 측성능을 검증하 다. 천이 모델이 

용된 코드가 실험값의 경향성  특징들을 잘 측하 으

며 특히 항력의 측에 있어 우수한 결과를 보 다. 양력과 

모멘트계수는 완 난류 계산과 큰 차이가 없었다. 양력계수의 

비교에서 실험과 계산 간의 차이는 난류모델링 오차뿐만 아

니라 실험모델의 선두부 압력 탭의 부족과도 연 됨을 확인

하 다. 계산  실험 결과의 상호 비교를 통해 개발 코드의 

신뢰성과 유용성을 확보하 다.
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