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ABSTRACT

In this paper, an individual blade control (IBC) methodology is applied to find the best input 

scenario for vibratory hub loads reduction of XH-59A co-axial rotorcraft in high speed flight. A 

comprehensive aeromechanics analysis code CAMRAD II is employed to analyze the aircraft. A 

parametric study is conducted for optimum IBC inputs leading to the maximum vibration 

reduction. Numerical results demonstrate that up to 50% reduction in the hub vibration index 

is obtained for an IBC input at 3/rev frequency with the amplitude and phase angle of 0.5 

deg. and 300 deg., respectively. The upper rotor exhibits as much as 6% more vibration 

reduction as compared to that of the lower rotor due to a clean inflow characteristic of the 

rotor. It is found that further vibration reduction gain is reached for IBC inputs with 

advancing-side only control. The hub vibration becomes reduced by up to 17% in reference to 

that with full rotor disk control. It is noted that the additional gain is obtained with 

significantly less power input with the advancing-side only control.

   록

본 연구에서는 능동적인 블레이드 제어기법인 개별 블레이드 제어(Individual Blade Control, 

IBC) 기법을 적용하여 고속비행 시 동축반전 회전익기의 허브 진동하중을 억제하기 위한 최적 제

어입력을 탐색하였다. 통합 공탄성 해석 프로그램인 CAMRAD II를 이용하여 동축반전 회전익기인 

XH-59A를 모델링하고 다양한 IBC 입력 조건에 대하여 파라미터 연구를 수행하였다. 파라미터 조

절 연구를 통하여 허브 진동억제 성능을 구한 결과, 3/rev 가진 주파수의 0.5° 진폭에 300° 위상각

을 갖는 IBC 제어 입력을 적용할 경우 기준 대비 진동 수준이 최대 50% 감소하는 것을 확인하였

다. 진동 억제 성능은 후류 간섭에서 보다 자유로운 상부로터에서 6% 가량 하부로터보다 크게 나

타났다. 로터의 전진면에서만 IBC 입력를 가진하는 경우에는 조화 가진 입력과 동일한 입력을 가

할 경우 진동 수준이 최대 17% 정도 추가적으로 감소하는 것을 확인하였다. 이러한 진동 감소는 

전진면만을 대상으로 적은 에너지 투입 비용으로 달성한 특징이 있다.
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Ⅰ. 서  론

회전익기는 수직 이착륙과 정지 비행 능력의 이점

을 기반으로 다양한 분야에서 폭넓게 활용되고 있다. 

하지만 전진 비행 시 로터 디스크의 후퇴면에서 발

생하는 낮은 동압과 실속 현상으로 인해 발생시킬 

수 있는 양력에 제한이 있고, 로터의 롤 모멘트 평형

을 유지하기 위해 전진면에서도 제한된 양력을 발생

시킬 수밖에 없다. 이러한 특성으로 인하여 회전익기

는 고속 비행 영역에 한계가 있다. 1970년대 미국에

서는 로터 디스크 후퇴면의 실속을 억제하고 비행 

영역을 확장하여 고속 비행을 구현하기 위한 ABC 

(Advancing Blade Concept) 로터를 연구하였다[1]. 

ABC의 기본 개념은 로터의 전진면에서 큰 양력이 

발생되도록 하고, 여기서 발생하는 롤링 모멘트는 상

반으로 회전하는 다른 로터로부터 상쇄시키는 것이

다. 이러한 ABC(혹은 lift-offset) 로터 개념을 처음으

로 적용한 것이 XH-59A 기술 검증기이다(Fig. 1). 

로터의 전진 속도가 증가하면 로터에서 발생하는 

진동도 같이 증가하는 경향을 보인다[2]. 이러한 진

동은 회전익기의 유지, 보수비용을 증대시키고 탑승

객의 승차감을 떨어뜨리기 때문에 진동을 억제하여 

저진동 로터를 실현시키기 위한 많은 노력이 시도되

었으며, 근래에는 다양한 방식의 능동적 진동제어 기

법이 제안되었다[3,4]. 능동 로터(active rotor) 기법은 

회전익기의 고정부나 회전부에 장착한 작동기를 이

용하여 비정상 공기력을 능동적으로 발생시켜 진동

을 제어하는 방법이다. 이러한 능동적 작동 방식은 

넓은 주파수 영역에서 작동이 가능한 특징이 있다. 

현재까지 제안된 여러  능동 로터 기법 중 IBC 기법

[5]은 피치링크에 유압 작동기를 직접 연결하여 능동

적으로 블레이드의 피치각을 조절하는 방식이다. 이 

기법은 상대적으로 작은 유압으로도 충분한 작동력

을 발생시킬 수 있으며, 블레이드 별로 독립적인 제

어가 가능한 장점이 있다[3]. IBC 제어 기법을 활용

한 진동 저감 연구는 최근까지도 계속해서 수행되고 

있으며, Park 등[6]은 제어 입력 값으로 다중 조화 

Fig. 1. XH-59A compound helicopter [1]

함수를 사용한 연구에서 양항비의 증가와 진동저감 

효과를 동시에 확인했다.

본 연구에서는 IBC 제어 기법을 적용하여 고속 비

행 시 XH-59A 동축 반전 로터의 3/rev 성분의 허브 

진동하중 감소 성능을 확인하는 것이 목적이다. 이렇

게 최대의 진동 억제 성능을 얻기 위한 최적의 IBC 

제어 입력을 찾기 위해서는 먼저 다양한 제어 입력

에 대한 파라미터 연구를 수행할 필요성이 있다. 여

기서는 조화 가진 입력을 2개의 동축 반전 로터의 

전체 면적에 모두 작용시킨 경우(Case 1)와 1개의 로

터에만 작용시킨 경우(Case 2), 그리고 로터의 전진

면에만 작용시킨 경우(Case 3)로 구분하여 각각의 적

용 방법에 따른 진동 억제 성능을 분석하였다. 본 연

구의 허브 진동하중 해석을 위해서는 통합 공탄성 

해석 프로그램인 CAMRAD II[7]를 이용하였다.

Ⅱ. 본  론

2.1 로터 모델링  해석 결과 검증

회전익기 구조 동역학 해석을 위해 CAMRAD II를 

이용하여 XH-59A 헬리콥터[1]를 모델링하고 내장된 

공력모듈을 이용하여 공탄성 해석을 수행하였다. 비

행조건은 전진비 0.36의 고속 비행 조건이며, 비균일 

유입류와 자유 후류 모델을 사용하였다. 동적실속 해

석을 위해서는 Leshiman-Beddoes 모델을 사용하였고 

lift-offset은 선행연구[8]의 결과를 참고하여 실제 시

험비행 결과와 가장 유사한 0.3으로 설정했다. Table 

1은 XH-59A 동축 반전 로터의 공력 특성 및 기하학

적 제원을 나타낸다. XH-59A에 사용된 실제 에어포

Properties, unit Values

No. of blades

Airfoils [8]

Radius, m

Mean chord, m

Twist, deg

Solidity(σ)

Tip speed, m/sec

/σ

Crossover angle, deg.

3

NACA0026

NACA0015

NACA23012

5.4

0.36

-10

0.127

198

0.1

0

Tab le 1. General properties of  XH-59A rotor
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( a)  Low er rotor ( b )  Upper rotor

Fig. 4 . Comparison of  airloads results at dif f erent radial stations

( a)  Aerody namic model

( b )  Finite element structural model

Fig. 2. Rotor analy sis models

일 데이터를 확보하는 것이 어려운 관계로 유사한 에

어포일 데이터를 활용하여 가급적 동일한 두께 변화

를 가지도록 모델링하였다[8].

Figure 2는 CAMRAD II 해석에서 이용된 로터 공

력 및 유한요소 구조 모델을 보여준다. 블레이드에 

작용하는 공력을 구하기 위해서는 ONERA- EDLIN 

비정상공력 이론과 C81 에어포일 테이블 형식을 이

용하였으며, Fig. 2(a)에 나타낸 바와 같이 블레이드

의 길이방향으로 20% 지점에서부터 모두 16개의 비

균일 패널로 분할하였다. 구조해석을 위해서는 스팬

방향으로 11개의 보 요소를 이용하였다(Fig. 2(b)). 각 

보 요소는 강체자유도 6개 및 플랩-래그-비틀림 방향 

탄성 자유도 9개를 포함해서 총 15개의 자유도로 구

성되었다. 

트림 해석을 위해서는 전체 로터의 요(yaw) 모멘

트 및 각 로터의 피치모멘트는 0, 그리고 롤 모멘트

는 Lift offset으로 0.3을 적용했을 때의 값인 4,965 

N-m을 이용하였다. 또한 무게와 로터에서 발생하는 

수직축 힘이 평형을 이루도록 설정하여 총 6개의 트

림 목적 값을 가지고 해석을 진행했다. 이때 트림 변

Fig. 3 . Comparison of  rotating natural f requencies

수는 각 로터의 파일럿 조종 입력 값이 되겠다.

로터 구조동역학 해석의 유효성을 확보하기 위해

서 먼저 XH-59A 로터에 대한 회전고유진동 해석을 

수행하고 이용 가능한 비회전(non-rotating) 진동시험 

결과[9]와 비교하여 Fig. 3에 나타냈다. 로터의 피치 

제어 시스템 강성계수값은[1] 1차 비틀림 모드를 서

로 맞추는 방법으로 실제 시스템과 유사하게 모델링

하였다. 이때 사용한 피치링크 계수 값은 100,000 

lb/ft이며, 비틀림 강성(GJ) 값은 당초 설계 값을 그

대로 유지했다. Fig. 3의 결과에서 알 수 있는 바와 

같이 본 로터 구조동역학 해석 모델은 실제 시험결

과 및 로터의 특성과 잘 부합하고 있다.

다음으로는 로터 공탄성 해석으로부터 계산한 동

축의 상부(upper) 및 하부(lower) 로터에 대해 블레

이드 중앙부(0.5R) 및 끝단부위(0.985R)에 작용하는 

공력계산 결과를 기존의 Go 등[10]의 해석결과와 비

교하여 Fig. 4에 나타냈다. 본 해석 결과는 선행 결

과와 비교하여 블레이드 중앙지점에서는 거의 일치
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하고 있으며, 끝단 부근에서는 상대적으로 저평가된 

결과를 보여주고 있다. 두 해석결과 모두 전진면 및 

후진면에 현저하게 나타나는 진동 성분들을 크기 및 

위상각 측면에서 잘 예측하고 있음을 보여준다. 이러

한 검중 결과는 본 연구의 구조 및 공력 모델이 실

제 로터를 어느 정도 정확하게 모사하고 있는 것으

로 평가할 수 있겠다.

2.2 IBC 허  진동 하 의 정의 

이상에서 구축한 XH-59A 동축 반전 로터에 대한 

구조동역학 해석 모델을 이용하여 허브 작용 진동 

하중을 계산하고 여기에 IBC 기법을 적용하여 동축 

반전 로터의 진동 억제를 위한 파라미터 연구를 수

행하였다. IBC 작동을 위한 로터 가진 입력을 수식

으로 표현하면 다음과 같다.

 cos (1)

여기에서 는 진폭, 은 가진 주파수, 그리고 는 위

상각을 나타낸다. 본 연구에서 사용한 제어입력의 가

진 주파수는 로터의 블레이드 수를 고려하여 2~4/rev

까지 고려하였으며, 진폭은 0.5°에서 2°까지 0.5° 간격

으로 변화시켰다. 한편, 위상각 변화는 60° 간격을 유

지하였다.

XH-59A 로터의 진동 수준은 허브에 작용하는 진

동 하중을 구하여 평가하였다. 능동 제어 입력에 따

른 진동 수준을 정량화하기 위하여 식 (2)와 같은 무

차원 형태의 진동지수 VI(Vibration Index)를 이용하

였다. 

VIW




FxP 

FyP FzP

∙

 


(2)

여기에서 및 은 각각 로터 디스크 평면 내 x, y 

및 수직 상방의 z 축에 대한 힘과 모멘트 성분이며, 

W는 기체 무게, R은 로터 반경이다. 식 (2)에서 하첨

자 3P는 진동의 3/rev(로터 회전수의 3배) 성분을 나

타내며, 이는 허브진동 하중의 구성 요수 중에서 

3/rev 성분을 대상으로 진동억제 연구를 수행함을 

의미한다. 이때 면내 전단력 성분들은(
 ,

) 헬기 

진동 규범(ADS-27A-SP [12])을 참고하여 각각 2와 

1.5로 나눈 값을 이용하였으며, 이는 수직 전단력 성

분 
 값에 대한 상대적 튜닝을 가한 것이다. 이러

한 진동지수의 정의는 참고문헌 [11]에서도 적용한 

바 있다.  

2.3  허  진동 하  라미터 해석 결과

XH-59A 동축 반전 로터에 식 (1)과 같은 조화 가

( a)  2/ rev  harmonic input

( b )  3 / rev  harmonic input

( c)  4 / rev  harmonic input

Fig. 5. Parameter sw eep results on hub  

v ib ration reduction ( Case 1)  

진 함수로 구성된 IBC 입력을 가하고, 이로부터 가

진 주파수 및 진폭, 그리고 위상각에 따른 허브 진동 

하중의 변화를 살펴보았다. Fig. 5는 Case 1의 경우

에 대해 허브 진동 지수 VI의 파라미터 해석결과를 

기준 로터(uncontrolled rotor)와 대비하여 나타낸 것

이다. 진동수의 변화에 따른 해석결과를 보면, 가진 

함수의 진폭이 커짐에 따라 대체로 허브 진동하중이 

증가함을 알 수 있다. 특히, 진폭 1.5° 이상에서는 허

브 진동하중이 줄지 않고 전 범위에서 증가하고 있

다. 이러한 경향은 로터의 공력 탄성학적 특성이 상

당히 강한 비선형적 거동을 나타냄을 의미하고 있다. 

한편, 모든 주파수 영역에서 0.5°의 진폭을 갖는 경

우에 상당한 허브 진동 억제 가능성이 있음을 보이

고 있다. 구체적으로는 3/rev 가진 주파수와 0.5°의 

진폭, 그리고 300°의 위상각을 갖는 IBC 입력에서 기
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준로터 대비 최대 50% 정도 허브 진동하중 감소 효

과가 나타났다.  

한편, 3/rev IBC 입력의 경우는 최대의 진동 감소

효과를 기대할 수 있는 반면에 위상각 및 가진 진폭

의 변화에 매우 민감하며, 다른 주파수 제어와 비교

하여 허브 진동하중의 변화폭이 가장 큰 것으로 나

타났다. 결국 최적의 제어 입력을 정교한 해석을 통

해 정확히 찾는 것이 중요할 것이다. 이상의 해석은 

동축 반전 로터에 동시적으로 제어입력을 발생시킨 

경우에 대한 해석결과이다.

다음으로는 XH-59A 동축 반전 로터에 IBC 입력을 

개별적으로 가하고 허브 진동하중의 변화를 고찰하

였다(Case 2). Case 2는 하부로터 및 상부로터 중에

서 어떤 로터가 허브 진동 하중 감소에 보다 효과적

인지를 정량적으로 확인하기 위한 것이다. 여기서는 

문제의 단순화를 기하기 위해 앞선 IBC 파라미터 해

석을 통하여 최대의 허브 진동하중 감소를 보였던

(Fig. 5) 0.5° 진폭 및 300° 위상각의 3/rev 가진 주

파수 입력을 상부 및 하부로터에 단독으로 가하고 

허브에 작용하는 진동하중의 변화를 살폈다. Fig. 6

은 허브 진동지수 VI의 변화량을 도식적으로 나타낸 

것이다. 하부로터에만 제어입력을 가했을 경우 기준

로터 대비 약 27%의 허브 진동하중 감소효과가 있으

며, 상부로터만을 제어하는 경우에는 약 33%의 허브 

진동하중 감소를 얻었다. 이렇게 하부로터 제어의 진

동하중 감소 성능이 상부로터 제어에 비해 상대적으

로 떨어지는 것은 상부로터에서 발생한 후류가 하부

로터에 영향을 미쳐 IBC 입력에 의한 로터의 비정상 

공기력 분포가 보다 유해한 방향으로 달라졌기 때문

으로 분석된다. 이 결과는 상부로터와 하부로터를 분

리하여 각 로터에 서로 다른 최적화 IBC 입력을 가

할 경우 추가적인 진동 감소 효과를 얻을 수 있음을 

시사하고 있다. 물론, 로터별로 개별적인 IBC 제어입

력을 발생시키기 위해서는 기구학이나 H/W적인 측

면에서 보다 면밀한 검토가 필요하며, 추가적인 연구

가 요구된다. 

Fig. 6 . Ef f ect of  indiv idual rotor IBC actuation    

     on hub  v ib ration reduction ( case 2)

Fig. 7 . IBC input prof ile sample f or adv ancing- 

side only  control ( Case 3 )  

XH-59A 동축 반전 로터는 로터 디스크의 전진면

에서 대부분의 양력을 얻는 ABC 개념을 사용하기 

때문에 허브 진동하중에 영향을 미치는 진동 요인도 

로터 디스크의 전진면에서 주로 발생한다고 가정할 

수 있다. 따라서 IBC 입력을 로터 디스크의 전 영역

이 아닌 전진면에만 가할 경우 적은 투입 비용으로 

보다 효율적인 진동 억제 효과를 기대할 수 있을 것

이다. 본 연구에서는 Fig. 7에 보인 바와 같이 로터의 

전진면에서만(방위각 0° ~ 180° 구간) 입력파형을 발

생시키고 후퇴면에서는 제어입력이 없는 비고전적 조

화함수를 생성하여 허브진동 하중 연구를 수행하였다.

해석의 일관성을 위해 Fig. 5의 파라미터 해석과 

동일한 형태의 가진 입력을 로터 디스크의 전진면에

서만 발생시켜(Case 3) 허브 진동하중의 변화를 살폈

다. Fig. 8은 전진면에서만 IBC 입력을 부가하고 얻

은 허브진동 해석결과를 원래의 해석 결과와 함께 

비교하여 나타낸 것이다. 그림에서 원형 표식이 있는 

선은 로터 디스크 전체에 IBC 입력을 가했을 때의 

파라미터 해석 결과이고, 삼각형 표식이 있는 선들은 

로터 디스크 전진면에만 제어 입력을 가한 경우의 

진동 해석 결과이다.

Figure 8의 결과를 살펴보면, 전진면에만 IBC 입력

을 가한 경우(Case 3)에 대체로 큰 진동 감소효과가 

있음을 보여준다. 2/rev 가진에서는 로터 디스크 전

면에 IBC 입력을 가한 경우, 1.0° 진폭과 240° 위상

각에서 허브 진동하중이 최대 15% 감소한 반면에 로

터 디스크 전진면에만 IBC 입력을 가한 경우 32%까

지 감소하여 대략 17% 정도 추가적인 진동 감소 효

과를 보였다. 또한, 4/rev 가진에서는 로터 전면에 

IBC 입력을 가한 경우, 0.5° 진폭과 60° 위상각에서 

허브 진동하중이 최대 27% 감소한 반면에 로터 디스

크 전진면에만 IBC 입력을 가하는 경우, 상대적으로 

5% 정도의 추가적인 감소효과가 있음을 나타냈다. 

3/rev 가진의 경우에도 정도의 차이는 있지만 대체
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( a)  2/ rev  harmonic input

( b )  3 / rev  harmonic input

( c)  4 / rev  harmonic input

Fig. 8 . Comparison of  hub  v ib ration reduction 

perf ormance ( Case 3 )

적으로 진동 감소 효과가 있음을 보이고 있다. 이러

한 추가적인 진동 감소효과는 전체 회전면의 절반에 

해당하는 면적에만 부분적으로 제어입력을 발생시켜 

얻은 것이다. 결국 진동억제를 위해 투입되는 에너지 

비용을 50% 내외로 대폭 절감시키면서 최대 17%까

지 향상된 진동제어 성능을 얻은 특징이 있다. Fig. 

9는 최적의 3/rev IBC 입력(진폭 0.5°, 위상각 300°)

의 발생 여부에 따라 상부로터 작용하는 수직방향 

힘 성분에 대한 공력하중의 변화 양상을 등고선 형

태로 나타낸 것이다. 그림에서 보는 바와 같이 IBC 

( a)  Bef ore control ( b )  Af ter control

Fig. 9. Changes of  airloads contour due to 3 / rev   

 optimum IBC actuation ( upper rotor)

작용에 의해 특히 로터 전진면에서의 공력하중의 크

기와 위상각에 변화가 초래되며, 이로부터 재트림과

정(re-trim)을 거쳐 회전면에서 공력하중의 재분배가 

이루어져 결과적으로 진동하중의 감소가 일어나는 

것으로 설명할 수 있다.

이상의 연구는 해석적으로 구한 수치모사 연구결과

이며, 이를 실제 시험을 통해 입증할 경우 저 진동의 

친환경적인 로터를 구현하는 것이 가능할 전망이다.

Ⅲ. 결  론

본 연구에서는 고속 비행 시 XH-59A 동축 반전 

로터에 IBC 기법을 적용하여 로터의 허브 진동하중 

감소효과를 살펴보고, 최대의 진동하중 억제를 위한 

최적의 제어입력 조건을 탐색하였다. 본 수치해석 연

구를 통하여 다음과 같은 결론을 얻었다.

1) XH-59A 로터에 대한 회전 고유진동 해석 결과 

본 연구로부터 구성한 구조/공력 해석 모델은 실기

의 구조동역학 특성을 잘 반영하고 있음을 확인하였

다. 아울러 블레이드에 작용하는 공력하중을 기존의 

연구결과와 비교하고 해석의 타당성을 확보하였다.

2) XH-59A 로터 전체 디스크 면적을 대상으로 

IBC 제어입력을 가하고 파라미터 연구를 수행한 결

과, 3/rev 진동수와 진폭 0.5°, 위상각 300°의 조건에

서 최대 50% 정도 허브진동 지수의 감소효과가 있음

을 확인하였다.

3) 동축 반전 로터의 상부 및 하부 로터 각각에 대

해 개별적으로 IBC 입력을 가하고 진동억제 성능을 

비교한 결과, 하부 로터에서 약 6% 정도의 진동 감

소 성능 저하가 나타남을 확인하였다. 이는 상부로터

에서 발생한 후류의 영향으로 분석된다.

4) 상부 및 하부 로터의 전진면에서만 IBC 제어입

력을 가하고 진동억제 성능을 비교한 결과, 전체 디

스크 면적을 대상으로 얻은 VI에 비해 최대 17%의 

추가적인 진동감소 효과가 있음을 확인하였다. 이는 

50% 내외로 줄어든 투입 비용으로부터 얻은 추가적

인 진동억제 성분인 점이 특징이다.
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