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ABSTRACT

The purpose of this study is an efficient estimation of the time-dependent performance

of rotors at various flight modes. A numerical technique based on the unsteady

source-doublet panel method is developed to predict aerodynamic characteristics of

helicopter rotor flowfields. A time-marching free wake model is used for wake

consideration. For wake roll-up simulation in consideration of viscous diffusion, the wake

doublet panel with constant strength is replaced by equivalent vortex ring. The potential

value of the wake vortex ring inside the solid boundary was removed to deal with the

wake-body collision problem. The vortex instability of hovering mode is settled by slow

starting and a vortex core growth model. The rotor aerodynamic analysis program is

validated by the experimental data of a helicopter rotor in hover and forward flight. The

computed results show good agreement with the experimental data.

초 록

본 연구의 목적은 여러 가지 비행 모드 상의 로터 성능을 효율적으로 예측하는 것이다.

헬리콥터의 공력 특성을 예측하기 위한 비정상 source-doublet 패널 기법 기반의 수치 기

법을 개발하였다. 후류의 형상 예측에는 시간 전진 자유후류모델이 사용되었다. 점성에

의한 확산을 고려한 후류의 roll-up 모사를 위하여 후류의 doublet 패널은 같은 강도의

와류고리로 대체하여 계산하였다. 후류와 양력면의 충돌 문제는 표면격자 내부에 들어간

와류고리의 포텐셜값을 제거하여 해결하였다. 제자리비행의 해석 시에 나타나는 와류 불

안정성의 해결에는 slow starting과 vortex core growth 모델을 사용하였다. 로터 공력 해

석 프로그램은 제자리비행과 전진비행에 대한 실험 결과와 비교하여 검증하였으며, 실험

치와 일치하는 결과를 얻을 수 있었다.
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Ⅰ. 서 론

회전하는 로터 블레이드에서 발생한 와류는 항

공기의 공력 특성에 중대한 영향을 미친다. 따라

서 블레이드 공력 특성을 정확히 예측하는 것이

틸트로터, 헬리콥터 및 프로펠러 추진 시스템을
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가지는 항공기의 비행 특성 및 안정성 해석의 열

쇠가 된다. 특히 헬리콥터의 경우에는 블레이드

가 회전하면서 발생한 후류가 로터 성능뿐 아니

라 기체의 진동, 공력 소음 등의 지배적인 요인

이 된다.

기존의 Euler, Navier-Stokes 코드를 이용한 로

터 유동장 해석에서는 이런 후류의 효과를 고려

하기 위해, 직접 와류강도와 끝단 와류를 포착하

는 방법과 후류모델들과 연계해서 계산하는 방법

이 사용된다. 전자의 경우에는 정확한 예측을 위

해서 끝단 와류의 수치적 확산을 막기 위한 엄청

난 컴퓨터 자원 및 계산 시간이 필요하고, 후자

의 경우에는 후류의 물리적 거동을 예측할 수 있

는 정밀한 후류모델이 요구된다. Khanna와

Baeder[1]는 Field Velocity Approach(FVA)를 사

용한 자유 후류-CFD 연계 해석을 통해 위의 문

제들을 해결할 수 있는 좋은 방법을 제안했으며,

Chung[2] 등은 BERP와 같은 복잡한 형상의 블

레이드를 FVA에 의한 시간 전진 자유 후류와

CFD 연계를 통해 해석하였다. 이때 자유 후류의

해석에는 와류격자기법(Vortex Lattices Method,

VLM)가 사용되었다. VLM은 블레이드의 캠버선

에 위치시킨 와류고리를 이용하여 효율적이고 비

교적 정확한 블레이드 공력 성능과 후류 형상을

예측할 수 있는 방법이다. 하지만 기법의 특성상

경계층과 연계하여 점성 효과를 고려할 때나 에

어포일의 형상에 따른 시위 방향으로의 압력 분

포를 계산 할 때에 중요한 요인인 두께효과를 고

려할 수 없으며 헬리콥터 동체의 영향을 고려하

기 위해서는 다른 방법과의 연계가 필요하다.

따라서 본 연구에서는 블레이드의 두께나 동체

를 고려한 FVA를 위하여 이전 연구에서 개발해

보유하고 있는 전기체 정상/비정상 공력 데이터

예측 Source-Doublet 패널 코드[3]를 기반으로

한 로터 해석용 비정상 패널 기법의 개발하였다.

기반 코드는 기본설계 단계에서 복잡한 형상을

Fig. 1. Grid Configuration(SUAV TR-S3)

Fig. 2. CL of SUAV w/o proprotors

Fig. 3. CD of SUAV w/o proprotors

가진 항공기의 정확한 공력 데이터를 효율적으로

예측할 수 있도록 개발된 패널 코드이다. Fig. 1

은 현재 개발 중인 스마트무인기의 TR-S3 모델

에 대한 패널 해석용 격자 형상이며, Fig. 2, 3은

블레이드를 고려하지 않은 40% 축소모형의 풍동

시험 결과[4]와 패널 코드를 이용해 해석한 전기

체의 양력, 항력계수를 비교한 그림이다. 항력 계

수는 풍동실험에서 얻은 항력을 이용하여 점성저

항을 보정하였다. 그림에서 볼 수 있듯이 기본설

계 단계에서 충분히 사용 가능할 수준의 정확한

공력 데이터를 예측하고 있다.

개발된 비정상 로터 블레이드 공력 해석용 패

널 코드는 로터의 제자리 비행 모드와 전진 비행

모드에 대한 실험 결과와 비교하여 검증하였다.

또한, FVA를 통한 CFD와의 연계 해석에도 시험

적으로 적용하여보았다.

Ⅱ. 지배방정식 및 수치해석기법

2.1 비정상 Source-Doublet 패널 기법

3차원 형상주위의 유동의 마하수가 0.3보다 작
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Fig. 4. 포텐셜 유동 문제에서의 정의 [5]

으면 압축성 효과는 무시할 수 있어 비압축성 유

동이라고 할 수 있고, 레이놀즈수가 크면 점성력

을 무시할 수 있어 비점성 유동이라고 할 수 있

다. 3차원 형상주위의 유동이 비점성, 비압축성이

면 연속방정식은 속도 포텐셜에 대한 Laplace 방

정식으로 표현할 수 있다[5]. Green의 정리에 의

해 Fig. 4에서와 같이 정의된 유동장 내의 임의

의 한 점 P에서의 전체 포텐셜(potential)은 물체

표면에 분포된 source()와 doublet()의 합으로

식 (1)과 같이 표현된다.
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(1)

경계조건을 만족하는 source와 doublet의 분포

가 무한히 존재하기 때문에 식 (1)은 유일해를

결정할 수 없다. 이를 해결하기 위해 PMARC 등

의 상용 패널 기법에서 종종 선택하는 방법은

source의 분포를 그 지점의 kinematic velocity로

결정하는 것이다. 즉, source의 강도를 다음 식

(2)과 같이 미리 결정한다.

 ⋅ × (2)

패널을 형성하는 방법으로는 물체 표면의 4개

의 점을 이어 만든 사각패널법을 이용하였으며

source 및 doublet 강도는 각 패널에서 일정하다

고 가정하였다. 물체의 딱딱한 표면을 통과하는

수직방향의 속도 성분이 0이 되도록 물체표면에

서의 경계조건을 주었다. 또한 Kutta 조건에 의

해 가장 최근에 생성된 후류의 doublet 강도는

식 (3)과 같이 뒷전의 윗면과 아랫면 doublet 강

도의 차와 같게 하였다. 후류의 rollup 계산을 위

해 사각 중첩 패널 요소를 같은 크기의 와류고리

(vortex ring)으로 치환하여 계산하였다.

   (3)

압력은 비정상 Bernoulli 방정식을 사용하여

계산되며 압력계수는 식 (4)와 같다. 또한, 압축

성 효과를 고려하기 위해서 Göthert의 확장된

Prandtl-Glauert 법칙[6]을 적용하였다.
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(4)

2.2 시간 전진 자유후류 모델

Hess에 의해 1차수 이하의 doublet 분포를 가

지는 사각 패널에서 유도된 속도는 같은 크기의

와류강도를 가지는 와류고리에서 유도되는 속도

가 같다는 것이 알려졌다[7]. 로터 후류의 rollup

현상의 효과적인 예측을 위하여 후류의 doublet

패널을 같은 크기의 포텐셜을 가지는 와류고리로

대체하여 계산하였으며, 유도속도는 Biot-Savart

식에 의해 계산된다.

 
 



 × 

(5)

Vortex 중심에서의 특이성 문제를 해결하기 위

해서 Vatistas의 와류중심 모델을 사용하였다[8].

Fig. 5에서처럼 직선 vortex 요소에 의해 임의의

한 점에 유도되는 속도는 Vatistas 와류 중심 모

델이 적용되면 식 (6)과 같이 정리 된다. 식 (6)

에서 는 와류 필라멘트의 중심 반경이고 n은

임의의 정수이다. n이 2일 경우에 측정된 속도

형상과 가장 잘 일치한다[9].

 






coscos (6)

Fig. 5. Schematic showing the velocity induced
by a straight-line vortex element
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Fig. 6. The interaction of rotor tip vortices
with a body (www.nrel.gov)

Fig. 7. Wake-Surface interaction treatment

2.3 와류와 양력면의 상호작용 처리

두께가 고려되는 Source-Doublet 패널 기법에

서는 블레이드에서 생성된 후류가 블레이드와 같

은 양력면과 만났을 때에 표면 격자 안에 후류의

포텐셜 값이 존재하여 solid boundary condition

을 만족하지 못하는 경우가 생긴다. 안쪽 후류까

지 포함하여 계산하는 경우에 이 문제의 해결 방

법은 표면 격자 내에 위치한 와류 필라멘트를 무

시하고 계산하는 방법[10]과 일단 표면 격자 내

부에 들어간 와류고리의 포텐셜 값을 완전히 제

거하여 이후의 계산에서 계속 무시하는 방법[11]

이 제안되어 왔다. 실제 현상에서는 로터에서 생

성된 와류 필라멘트가 물체 표면에 도달하게 되

면 결국 Fig. 6과 같이 끊어지게 된다[12]. 따라

서 본 연구에서는 후류가 끊어지는 것을 제대로

모사하기 위해서 표면 격자 내부에 들어간 와류

고리의 포텐셜 값을 완전히 제거하였다(Fig. 7).

Ⅲ. 와류 불안정성

제자리비행하는 로터의 해석에서는 impulsive

starting에 의해 계산 초기에 생성된 강한 초기와

류(starting vortex)와 로터 허브쪽에서 일어나는

블레이드와 후류의 충돌에 의해 Fig. 8에서처럼

후류의 불안정성 문제가 발생된다. 이것은 로터

의 제자리비행을 자유후류 모델을 적용한 패널기

법으로 해석할 때 일반적으로 일어나는 문제로

로터가 약간의 상승속도만 가지고 있어도 나타나

지 않는 것을 Fig. 9을 통해 확인할 수 있다.

기존의 연구에서 이런 문제를 해결하기 위해

여러 시도가 있었다. 이성규 등[13]은 이 문제를

해결하기 위해 slow starting을 이용하였고 처음

2 회전까지는 후류에 아랫방향의 유도 속도를 주

었다. Rosen 등[14]은 허브 쪽 와선의 이동 속도

는 바로 바깥쪽 와선 이동 속도의 75% 값으로

이동한다고 가정하였고, Summa와 Maskew[15]

는 전진비 0.05의 상태로 자유후류 계산을 한 후

에 실험 데이터를 이용하여 제자리비행 상태의

값으로 보정하였다. Bagai 와 Leishman[16]은 자

유후류 모델의 경우에 근접한 와류사이에서 생성

되는 강한 유도속도와 블레이드에 아주 근접한

끝단 와류에 의해 일어나는 받음각의 큰 변화를

방지하기 위해 인위적으로 큰 와류중심 반경을

줄 필요가 있다고 하였다. 또한, Quaranta 등[17]

은 안정적이고 정확한 해를 얻기 위해 초기와류

와 내부와류(inner vortex)의 와류중심 반경을 매

우 빨리 증가 시키는 방법을 이용하였다.

기존의 연구자가 적용한 방법들은 대부분 두께

Fig. 8. Hovering rotor wake instability

Fig. 9. Climbing rotor wake: Vclimb=0.03M tip
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Fig. 11. Chordwise Cp at difference sections of a hovering rotor

를 고려하지 않은 VLM에 사용된 것으로 두께를

고려한 source-doublet 패널 기법에서는 효과가

없거나 미미하였다. 앞에서 기술한 방법 외에도

초기에 블레이드 팁 속도의 5%정도 상승속도를

주었다가 천천히 제자리비행상태로 만드는 방법,

내부 와류의 크기를 강제로 작게 만드는 방법 등

을 적용하였으나 별다른 효과를 얻지 못하였다.

본 연구에서는 최종적으로 starting vortex의

영향을 줄이기 위한 초기 2회전의 slow starting

과 Leishman 등[18]이 제안한 점성효과를 적용하

는 방법으로 안정적이고 정확한 해를 얻을 수 있

었다. 와류의 점성에 의한 확산효과를 주기위해

Squire의 vortex core growth 모델[19]이 사용되

었다.

    (7)

식 (7)에서 는 Lamb-Oseen 상수로 1.25643이

며, eddy-viscosity parameter 는 타당한 상수를

취하면 된다. 헬리콥터 로터의 경우에 는 10(모

델 헬리콥터)에서 1000(실제 사이즈 헬리콥터) 정

도의 값을 가지며 실험을 통해 검증되었다[20].

본 연구에서 초기 와류의 코어반경은 블레이드

시위의 10%로 두고 해석하였다.

Ⅳ. 해석 결과

4.1 제자리비행 로터 해석

일반적으로 헬리콥터 공력 해석 코드들은

Caradonna and Tung[21]의 실험 결과와 비교하

여 검증한다. 실험에 사용된 블레이드는 익형이

NACA0012이며 twist와 taper가 없다. 또한 가로

Fig. 10. Caradonna와 Tung의 실험에 사용된
로터 형상
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Fig. 12. Wake contraction/descent rate

Fig. 13. Wake geometry : hovering mode

세로비가 6으로 공탄성 효과는 고려되지 않는다.

자세한 형상은 Fig. 10에서와 같다. 해석에 사용

된 블레이드 한 개당 격자수는 시위 방향으로 44

개, 반경방향으로 20개를 사용하였다. 회전속도가

1250rpm이고 컬렉티브 피치각이 8°인 경우의 반

경과 시위에 따른 압력 계수를 비교한 그래프가

Fig. 11에 있다. 전반적으로 실험 결과와 잘 일치

하는 것을 볼 수 있다. 앞전에서 보이는 오차는

격자의 수가 충분하지 않아서 나타나는 것으로

여겨진다. 계산에서 얻어진 추력계수는 0.00460로

실험에서 측정된 0.00459와 거의 일치하는 값을

얻었다. 또한 후류의 수축률과 하강률이 Fig. 12

에서 볼 수 있는 것과 같이 실험 결과와 일치하

는 것을 알 수 있다. 해석된 후류의 형상은 Fig.

13에 보였다.

4.2 전진비행 로터 해석

개발된 코드의 전진비행 모드에서의 공력 해석

을 검증하기 위해 Cross와 Watts의 실험에서 얻

어진 결과[22]와 Hybrid 기법을 사용한 CFD결과

[23], Vortex Lattice 기법을 이용한 결과[24] 등과

비교하였다. 전진비행에 사용된 로터는 AH-1G의

직사각형 2개의 블레이드를 가진 teetering 로터

가 사용되었다. 블레이드의 가로세로비는 9.8이고

-10°의 선형 twist가 주어져있다. 비행 조건은 깃

끝마하수가 0.65이고 전진비가 0.19, 추력계수가

0.00464이다. 해석에 사용된 블레이드 한 개당 격

자수는 시위방향으로 32개, 반경방향으로 22개를

사용하였다. 일반적으로 전진비행하는 로터의 공

탄성을 고려하지 않은 공력 해석에서는 비행 실

험과 동일한 cyclic pitch angle과 flapping angle

을 이용한 해석 결과가 비행실험에서 측정된 추

력과 차이를 보인다. 이것은 수치해석에서 허브 및

힌지의 모델링이 생략되며 공탄성 효과를 고려하

지 않기 때문이다. 기존 연구에서는 해석된 추력

과 비행실험 결과가 일치하고 롤링 모멘트와 피

치 모멘트가 0이 되도록 식 (8)과 같은 뉴톤-랩슨

(Newton-Raphson) 반복법에 의한 trim 알고리즘

을 이용하였다. 본 연구에서도 같은 방법으로

cyclic pitch angle을 보정하였으며, 5회 정도의

반복 후에 수렴한 값을 얻을 수 있었다. 비행실험

에서 사용된 cyclic pitch angle 및 기존의 연구와

본 연구에서 사용한 trim된 값은 Table 1과 같다.

Table 1. Control and flapping angles

Blade Motion     
Fight Test[22] 6.0 -5.5 1.7 -0.15 2.13

Yang et al.[23] 8.0 -6.5 2.5 -0.15 2.13

Chung et al.[24] 6.1 -5.6 1.4 -0.15 2.13

Present Method 6.5 -5.0 1.2 -0.15 2.13

Fig. 14. Wake geometry : forward flight mode

(8)
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Fig. 15. Sectional CT comparisons for AH-1G rotor

Fig. 16. Chordwise Cp at difference sections of a hovering rotor by the coupled analysis

이때 해석된 후류의 형상은 Fig. 14에서 보여

진다. 본 프로그램으로 계산된 각 단면에 대한

추력계수를 실험 결과 및 기존의 연구 결과들과

비교한 결과는 Fig. 15에서 볼 수 있다. 본 연구

에서 개발된 코드가 비행 시험 데이터와 비교하

였을 때, 기존 연구들의 해석 수준에 준하는 정

확도를 보여주는 것을 알 수 있다.

4.3 CFD와 연계 해석 : FVA

본 논문의 연구 목적은 블레이드의 두께나 동

체의 영향이 고려되는 FVA를 위한 로터 해석용

비정상 Source-Doublet 패널 기법의 개발이다.

따라서 개발된 코드의 FVA 적용 가능성을 확인

하기 위해 Khanna와 Baeder에 의해서 제안된

FVA에 적용해 보았다. FVA의 간단한 검증을 위
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Fig. 17. Schematics of the coupled analysis

해 Euler 코드와 연계하여 4.1에서 제자리비행

모드 검증에 사용된 경우와 동일한 조건에 대해

계산하였다. 연계 해석에 의해 CFD에서 계산된

추력 계수는 실험 결과와 약 1% 정도의 오차를

보였으며, 블레이드의 끝단과 중앙부분에서 계산

된 압력계수는 Fig. 16과 같다. 이 때 패널코드에

사용된 격자는 Euler 코드에서 사용된 격자의 표

면격자로부터 자동 추출하여 만들어지도록 하였

으며, 연계 해석에 사용된 격자 및 후류의 형상

은 Fig. 17에 나타나 있다. 후류 모델이 적용되지

않은 CFD 결과는 후류의 downwash 영향이 제

대로 고려되지 않아서 실험 결과에 비해 추력이

과도하게 예측되는 경향이 보였다. 그에 비해 패

널 기법에서 계산되어진 후류와 반대편 블레이드

에 의해 생성된 유도 속도 성분을 이용해 연계

해석한 결과는 참고문헌 [21]의 실험결과와 잘

일치하는 것을 볼 수 있다. 이를 통해 개발된 코

드가 FVA에 적용 가능함을 확인할 수 있었다.

Ⅴ. 결 론

본 연구를 통하여 효율적이며 두께를 고려할

수 있는 비정상 Source-Doublet 패널 기법을 기

반으로 한 로터 블레이드 공력 해석용 코드를 개

발하였다. 블레이드에서 발생한 후류와 양력면의

상호작용을 고려하였으며, 시간 전진 자유후류와

비정상 source-doublet 패널기법을 적용하였다.

후류의 roll-up의 효과적인 모사를 위하여 후류

의 doublet 패널을 같은 강도의 와류고리로 대체

하도록 하였다. 제자리비행 해석시에 발생하는

후류의 불안정성은 slow starting과 Squire의

vortex core growth 모델을 적용하여 해결하였다.

개발된 프로그램을 검증하기 위하여 제자리비

행과 전진비행의 실험 결과와 비교하여 좋은 결과

를 얻었다. 또한 Euler 코드와 FVA를 통해 연계

하여 제자리비행 실험결과와 비교하였다. 개발된

Source-Doublet 패널 코드를 통해 얻어진 유도

속도를 이용하여 Eular 코드에 후류 모델을 적용

한 결과는 실험 결과와 일치하였다.

이미 개발하여 보유하고 있는 Source-Doublet

패널 기법을 기반으로 한 비정상 전기체 공력 해

석 코드와 통합하여 헬리콥터의 로터 및 전기체

형상에 대한 공력 특성을 효율적으로 계산할 수

있는 프로그램을 개발할 계획이다.
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