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ABSTRACT

UAVs for reconnaissance and intelligence operations require long endurance capability,

which demands high efficiency of the propulsion system. The distributed propulsion

system(DPS) generates the thrust by replacing a large propulsion system with a

number of small propulsion systems. A DPS distributed along the wing span can

produce gains in propulsion efficiency by reducing ejection velocity. Also, the

ingestion of boundary layers through the distributed DPS inlet and ejecting flow from

the outlet can improve the lift to drag ratio of the vehicle. This study investigates the

effects of locations and size of the inlet and outlet of the DPS on the

blended-wing-body design based on Eppler 337 airfoil, with a CFD tool. The fans in

the DPS are modeled as actuator disks for computational efficiency. The best location

and aspect ratio of the inlet and outlet are found from lift-to-drag ratio and pitching

moment considerations.

초 록

무인항공기의 정찰 및 정보 수집 능력을 효율적으로 수행하기 위해 장기 체공 능력이

요구된다. 분산 추진 장치는 대형 추진 장치를 복수의 소형 추진 장치들로 대체하여 추력

을 얻는 장치이다. 날개의 스팬 길이를 따라 넓게 분포하여 효율이 증가하며, 유동의 흡입

을 통해 경계층을 제어하고 출구에서 분사되는 흐름이 항공기에 부착되어 흐르기 때문에

양항비가 증가한다. 본 연구에서는 전익기·융합익기와 분산 추진 장치가 장기 체공 성능을

향상시키는 점에 착안하여 연구를 수행하였다. Eppler 337 에어포일 유닛에 추진 장치의

위치 및 입·출구 가로세로비 변화에 따라 나타나는 공력특성을 분석했다. CFD를 사용하여

공력해석을 수행하였고, 빠른 해석 결과를 얻을 수 있도록 팬 영역에 작동판 이론을 적용

하였다. 양항비와 모멘트 비교를 통해 추진 장치의 위치 및 형상을 결정하고자 한다.
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Ⅰ. 서 론

전 세계적으로 무인항공기에 대한 관심이 증대

되고 있다. 최근 리비아 전쟁 등을 거치면서 무
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(c) Embedded Type

Fig. 1. Selected Models for CFD Analysis

(a) Blended Wing Body Model

(b) Podded Type

인기의 활용성은 입증되었으며, 적군 동향 파악

및 시가전 등에서의 정찰 및 정보 수집 능력의

중요성은 증대 되었다. 이러한 임무를 효율적으

로 수행하기 위해 장기 체공 능력이 중요하게 요

구되고 있으며, 이를 통해 새로운 형상의 항공기

에 대한 연구와 고효율의 추진 장치에 대한 연구

가 진행되고 있다.

장기 체공형 무인기의 개발을 위해 새로운 형

상에 대한 연구가 이뤄지고 있다. 융합익기

(Blended Wing Body)는 Northrop 사의 B-2

Spirit과 같은 전익기(Flying Wing)에서 발전된

형상으로 동체와 날개가 공기역학적으로 유연하

게 연결된 항공기이다. 기존 항공기 형상에 비

해 공기역학적으로 성능이 크게 개선되어 공력

효율을 증가시켰고 날개 면적이 넓어짐에 따라

항속거리(Range) 및 항속시간(Endurance)이 증

가했다[1][2].

장기체공 성능의 향상을 위해 추진 장치 또한

개발 중이다. 일반적인 추진 장치의 주요 목표는

고성능이었으나 장기 체공의 목표가 중요해지면

서 장거리·장시간 운용을 위한 고효율 추진 장치

에 대한 연구도 이루어졌다. 분산 추진 장치

(Distributed Propulsion System)는 일반 항공기

의 대형 추진 장치 대신 다수의 소형 추진 장치

들로 대체하여 동일한 추력을 얻는 장치이다. 장

점으로는 다수의 엔진 운용을 통해 고장에 대한

안전성이 높아지고, 수리 및 부품 교환이 부분적

으로 이루어져 관리성이 향상된다[3].

Kuchemann[4]은 추진 효율을 증가시키기 위

해 항공기 내부에 넓은 분포로 다수의 소형 엔진

을 장착한 Jet Wing을 선보였다. 이를 통해 돌풍

하중(Gust Load)과 플러터(Flutter)로부터 위험이

감소함을 보였다. Kim과 Saunders[5]는 항공기

뒷전(Trailing Edge)에 추진 장치를 장착하여

CFD를 통한 공력특성과 추진 효율을 파악했다.

토출 유동을 이용한 Blown Flap의 사용을 통해

공력성능이 향상됐다. 최근 NASA[6][7]에서는 장

기체공 성능을 이용한 융합익기와 분산 추진 장

치를 개발 중이다. Cambridge와 MIT[8]는 분산

추진 장치의 형상에 대해 공동 연구를 수행하였

고 유동의 흡입을 통한 경계층 제어와

Embedded Type의 형상이 우수함을 보였다.

본 연구에서는 전익·융합익기 형상과 분산 추

진 장치가 장기 체공 성능을 향상 시키는 장점에

착안하였다. 전익·융합익기에 대한 전기체의 공

력해석 수행 전, 유닛 형상의 해석을 통해 최적

의 위치와 형상을 결정하고자 하였다. Eppler

337과 분산 추진 장치를 결합하였고, 양항비와

모멘트 특성을 파악하기 위해 추진 장치의 위치

및 입·출구의 가로세로비를 변화시키며 CFD를

사용하여 해석을 수행하였다.

Ⅱ. 본 론

2.1 형상 설계

Figure 1(a)는 본 연구에서 사용한 무인 융합

익기의 형상이다. 분산 추진 장치는 융합익기의

동체 부분에 밀집해 있으며 이 부분의 평균 시위

길이는 약 2m이다. 따라서 단일 유닛을 이용한

해석 모델의 시위 길이는 2m로 설정하였다. Fig.

1(b)와 Fig. 1(c)는 본 연구에서 사용한 분산 추진

장치의 형상이다. MIT와 Cambridge는 BWB형상

에서 사용하기 적합한 대표적인 두가지 엔진 형

상에 대한 공동 연구를 수행하였다. 외부로 추진
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Fig. 2. Eppler 337 Airfoil in Xfoil

Fig. 3. Design Variables and Cross

Section for Analysis the DPS

장치가 돌출 되어 현재 일반적인 항공기에서 대

표적으로 사용되고 있는 Podded Type과 날개

내부에 장착된 Embedded Type에 대해 비교 연

구를 수행하였다[8]. 이를 통해 Embedded Type

이 Podded Type에 비해 낮은 항력과 높은 추진

효율이 발생함을 보였다. 따라서 이 결과를 참고

하여 장기 체공 성능을 위해 항력이 낮고 추진

효율이 우수한 Fig. 1(c) 모델인 Embedded Type

을 선택하였다.

Figure 2(a)는 무인 융합익기 형상 설계에 사

용한 Eppler 337 익형이다. Eppler 337은

Richard Eppler가 융합익기 항공기를 설계하기

위해 고안한 익형 중 하나이다. 양항비와 모멘트

성능이 우수하기 때문에 종운동 정안정성과 높은

양항비를 확보하기에 유리하다. Eppler 337의 뒷

전은 융합익기에서 발생하는 비평형 모멘트를 상

쇄시키기 위해 역캠버를 가진다. 역캠버를 통해

뒷전에서 아랫방향으로 힘을 발생시켜 평형을 이

뤄주며 꼬리날개 효과를 가지게 된다[7].

Figure 3은 분산 추진 장치 해석을 위한 설계

변수 및 단면도이다. 본 연구를 위한 입·출구 위

치 결정은 Richard Eppler가 작성한 Eppler 337

의 압력분포 데이터[9]를 통해 결정하였다. 앞전

(Leading Edge)으로부터 시위 길이의 약 30% 지

점에서 압력이 떨어지는 현상이 발생했다. 따라

서 30% 부근에서 박리가 발생한다는 것을 예측

할 수 있으며 30% 지점과의 비교를 위해 20%

지점부터 해석을 수행하였다. 뒷전은 조종면이

설치되는 것을 고려하였기 때문에 시위 길이

80% 지점 까지를 출구 한계점으로 결정하였다.

Eppler 337에서 30~80%의 윗면은 거의 일직선이

기 때문에 윗면에서 추진 장치의 위치 변화를 통

한 내부 형상 변화가 크지 않다. 따라서 Eppler

337 윗면에 팬의 중심을 위치 시킨 후, 추진 장

치의 위치를 시위 길이의 10%씩 변화시켰다.

입·출구 비율 변화에 따른 공력 해석은 팬의

환상유로 면적과 입·출구에서의 유동 면적을 동

일하게 유지하여 수행하였다. 가로세로비가 1인

입·출구 형상에서 일정하게 폭을 감소시키며 해

석을 수행하였다. 폭을 증가시킬 경우는 분산 추

진 장치를 날개 방향으로 배치시키면 흡입구의

폭이 좁아지면서 이웃한 분산 추진 장치끼리의

사이 간격이 벌어질 수 있기 때문에 폭은 직경보

다 작아지지 않도록 설계하였다.

2.2 격자생성

본 연구는 CFD를 이용하여 양·항력 및 모멘트

의 공력특성을 해석하였다. 유동장 해석을 위해

상용 수치해석 프로그램인 Fluent를 사용하였다.

Fluent는 점성·압축성 Navier-Stokes 방정식을 이

용하기 때문에 다양한 형상 및 유동 조건을 해석

해야 할 경우에 적합하다. 난류 모델은 전단 유

동의 확산 해석에 적합한 k-ω SST를 사용하였다.

Fan에 해당하는 영역은 작동판(Actuator Disk)

이론[10]을 적용하여 해석을 수행하였다. 해석을

수행하는 팬과 동일한 직경의 상용 팬으로부터

평균 압력값을 참고하여 적용하였으며, 약 5N의

추력을 발생할 수 있는 압력 값을 적용했다. Fig.

4는 유동해석을 위한 격자계다. 상용 격자 생성
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Fig. 4. C-type Mesh Grid to Analysis DPS

(a) Pitching Moment Coefficient

(b) Drag to Lift Ratio

Fig. 5. Comparing CFD Data with Eppler Data

프로그램인 Gambit을 사용하였고, 해석 시 벽면

효과를 고려하여 상·하·전방으로 시위 길이의

12.5배, 후방으로 21배만큼의 해석 영역을 결정했

다. 해석을 위해 C-Type Grid를 사용하였고 유

체의 점성효과를 충분히 고려하기 위해 y+값이

2가 되도록 생성하였다. 익형과 분산 추진 장치

에서는 경계층과 유동을 계산하기 위해 격자를

밀집시켰으며 약 5×10
6
개의 정렬 Hexa Mesh를

사용하였다.

Ⅲ. 결 과

3.1 기법 검증

분산 추진 장치의 위치에 따른 공력특성을 파

악하기 위하여 상용 프로그램인 Fluent에서의

Mesh에 대한 검증을 수행하였다. Fig. 5는

Richard Eppler가 제시한 Eppler 337의 실험결과

값과 CFD를 사용하여 얻어낸 계수 결과를 비교

한 그래프이다. Re 수는 실험 데이터와 동일한

약 1×106으로 설정하였으며, 속도는 20m/s이다.

Fig. 5(a)에서 Eppler 337은 AOA가 약 10° 부근

에서 실속이 일어났으며 실속이 일어나기 전 결

과들이 거의 일치하는 것을 확인할 수 있다. 본

연구에서는 실속이 일어나기 전 상태인 AOA

0~9°에서의 해석을 통해 공력특성을 파악하기 때

문에 난류 모델과 생성한 Mesh가 결과에 잘 반영

됨을 확인할 수 있다. Fig. 5(b)는 양력과 항력을

비교한 그래프이다. 마찬가지로 CFD 결과값과 실

험값이 거의 일치하는 것을 확인할 수 있다.

3.2 전·후방 위치 변화의 영향

Figure 6은 앞전으로부터 시위 길이의 30~80%

에서 분산 추진 장치의 위치를 10%씩, 받음각을

0~9°까지 3°씩 변화시키며 공력 해석을 수행한

그래프이다. Fig. 6(a)는 양력 그래프이다. 0.3c와
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(a) Eppler 337 : Only Airfoil

(b) Inlet Position : 0.4c

Fig. 7. Velocity Contour at AOA 9° to

Change Position of DPS

(c) Pitching Moment Coefficient

(d) Lift to Drag Ratio

Fig. 6. Comparison to Changing Position of DPS

(a) Lift Coefficient

(b) Drag Coefficient

0.4c에 입구가 위치했을 때 양력이 거의 일정함

을 확인할 수 있다. Fig. 6(b)는 항력 그래프이다.

0.2c와 0.3c에서 항력이 비슷하게 나타나고 있다.

Fig. 6(c)는 피칭모멘트를 비교한 그래프이다. 피

칭 모멘트는 종방향으로 회전을 일으키는 모멘트

를 뜻한다. 추진 장치가 뒷전 방향으로 이동할수

록 받음각 0°에서의 Cmy 값이 음수를 가지는

것을 알 수 있다. 그러나 0.3c와 0.4c 지점의 모

멘트는 차이가 거의 없음을 볼 수 있다. 즉, Fig.

6(a)와 6(b)의 그래프에서 확인할 수 있듯이 양력

은 0.3c와 0.4c에서 차이가 나타나지 않으며, 항

력은 0.2c와 0.3c에서 차이가 나타나지 않음으로

인한 결과임을 예상할 수 있다. 0.2c 지점의 경우

는 받음각 0°에서 모멘트 값이 양의 값으로 나타

남을 확인할 수 있다. 즉, 분산 추진 장치가 앞전

으로 이동할수록 종방향 안정성이 우수해짐을 알

수 있다. Fig. 6(d)는 양항비를 비교한 그래프이

다. 양항비는 받음각 6°까지 증가하지만, 받음각

이 더욱 커질수록 오히려 양항비가 감소하는 경

향을 보인다. 받음각 6° 이후에서 항력이 더 커

지는 것을 알 수 있다. 또한 추진 장치가 앞전으

로 이동할수록 증가하던 양항비는 0.3c지점에서

가장 큰 양항비를 나타냈으며, 오히려 0.2c지점은
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(c) Pitching Moment Coefficient

(d) Lift to Drag Ratio

Fig. 8. Comparison to 가로세로비 of DPS

(a) Case1

(b) Case 4

Fig. 9. Velocity Contour at AOA 9° to

Change Rate of 가로세로비 of

Inlet· Outlet

(a) Lift Coefficient

(b) Drag Coefficient
감소하는 모습을 보였다. 0.3c는 최대 캠버와 가

까운 지점이기에 0.2c에서 항력의 변화는 0.3c에

서의 항력과 큰 차이가 없음을 예상할 수 있다.

따라서 앞전으로 이동할수록 양항비가 증가하던

경향은 0.3c의 전방에서는 항력의 큰 변화가 없

어 오히려 0.2c에서 감소함을 알 수 있다.

Figure 7은 받음각 9°에서 분산 추진 장치의

위치를 변화시키며 해석한 속도 등고선(Velocity

Contour)이다. Fig. 7(a)는 Eppler 337 기본 형상

에 대한 등고선이다. 시위 길이의 30%지점에서

부터 윗면의 속도가 감소하는 것을 확인할 수 있

다. Fig. 7(b)는 Embedded Type 추진 장치의 위

치를 변화시킨 속도 등고선이다. Fig. 7(b)의 등

고선에서 30%지점의 속도 감소가 발생하기 전

흡입구에서 흐름을 흡입하여 경계층이 생성되는

지점을 후방으로 지연시켜주는 현상을 볼 수 있

다. 또한, 출구를 통과하여 분사된 토출 유동의

속도가 항공기 윗면에 부착되어 동일하게 나타나

고 있음을 알 수 있다.

3.3 입·출구 가로세로비 변화의 영향

Figure 8은 입·출구의 가로세로비 변화를 통한

공력 특성의 결과가 반영된 그래프이다. 가로세

로비가 1인 형상에서부터 폭을 일정하게 감소시

키며 해석을 수행했다. 해석을 수행한 Case의



第 40 卷 第 6 號, 2012. 6 Embedded Type 분산 추진 장치의입·출구 형상 및 위치 변화에 따른 융합익기의 공력해석 473

Width Height

Case1 100 100

Case2 110 90

Case3 120 80

Case4 130 70

Table 1. Legend of rate of change

the Aepect Ratio

명칭은 Table 1과 같다. 또한, 입구 형상은 Fig.

3에서 확인할 수 있다. Fig. 8(a)는 양력 그래프

이다. 일정하게 양력이 증가하나 Case 4의 경우

다른 양력들간의 차이보다 약간 크게 나타남을

볼 수 있다. Fig. 8(b)는 항력 그래프이며, Case 3

와 Case 4의 항력이 유사함을 확인할 수 있다.

Fig. 8(c)는 피칭 모멘트 그래프이며 받음각이 증

가할수록 감소하고 폭이 작아질수록 증가했다.

Fig. 8(d)는 양항비 그래프이다. 폭의 길이 비율

이 감소할수록 양항비는 증가하는 경향을 보이지

만, Case 4의 경우의 오히려 감소하는 모습을 보

였다. 이를 통해 일정 비율 이상 폭이 감소할 경

우 양항비가 오히려 감소함을 알 수 있다.

Figure 9는 받음각 9°에서 분산 추진 장치의

입·출구 가로세로비를 변화시키며 해석한 속도

등고선이다. Fig. 9(a)는 Case 1의 속도 등고선이

다. 입·출구의 폭 길이가 증가하면서 출구에서의

유동이 항공기 윗면에 동일한 속도를 가진 등고

선이 나타남을 알 수 있다. Fig. 9(b)는 Case 4의

속도 등고선이다. 출구에서의 흐름이 익형 윗면

에 부착되어 흐르고 있다. 그러나 내부 유동속도

가 Fig. 9(a)에 비해 감소했음을 알 수 있다.

IV. 결 론

본 연구에서는 융합익기용 항공기에서 분산

추진 장치의 위치 변화 및 입·출구의 가로세로비

변화를 통해 나타나는 공력 특성을 파악하였다.

분산 추진 장치 중 Embedded Type이 사용하

여 해석을 수행하였다. 분산 추진 장치의 전·후

방 위치 변화에 따른 특성에서 보면 추진 장치가

전방으로 이동할수록 모멘트와 양항비가 우수해

지는 경향을 가진다. 모멘트의 경우에는 추진 장

치가 앞전 방향으로 이동할수록 양의 값을 가지

는 경향을 보였다. 이는 공력중심에서 종방향으

로 추력을 발생시키기 때문에 피칭 모멘트에 도

움이 되는 것이라 판단된다. 그러나 양항비의 경

우는 0.3c 지점보다 전방에 흡입구가 위치할 경

우 오히려 양항비가 감소하였다. 이를 통해 최대

캠버 전후위치에서는 양력변화가 크게 나타나지

않으며, 최대 캠버 전에서의 항력은 유동과 직접

적으로 부딪히기 때문에 항력이 거의 동일함을

알 수 있다. 따라서 최대 캠버를 조금 지난 부근

에 추진장치의 입구가 위치할 경우, 양력은 올라

가고 항력은 감소한 상태로 나타나기 때문에 양

항비가 증가할 것으로 판단된다. 따라서 분산 추

진 장치의 흡입구 위치가 시위 길이의 0.2~0.3c

지점에 위치하는 것이 좋을 것으로 예상된다.

분산 추진 장치의 가로세로비 변화에 따른 특

성을 확인해보면, 모멘트는 폭 길이가 감소할수

록 양의 값에 가까워짐을 보였다. 양항비 또한

우수해지는 경향을 나타냈지만 Case 1의 등고선

을 참고하면 출구 지점에서의 후류 영역 속도분

포가 Case 4에 비해 고르지 않았다. 이는 폭이

클수록 분산 추진 장치의 출구 옆면에서 벽면 효

과를 크게 받기 때문이다. 이를 통해 항공기 윗

면에서의 흐름이 고르지 않아 상대적으로 항력이

커졌다고 예상할 수 있다. 따라서 폭이 감소할수

록 양항비는 증가하는 경향을 가진다. 그러나 양

항비 그래프를 통해 Case 4 가 Case 3의 경우보

다 양항비가 감소하였음을 알 수 있다. 속도 등

고선을 참고하면 Case 4의 경우 폭이 너무 감소

하여 벽면 효과로 인해 오히려 유동 속도가 느려

진 것을 볼 수 있다. 따라서 최대 양항비를 얻기

위한 입·출구 Aepect Ratio는 Case 3~Case 4 사

이라는 것을 예상할 수 있다.

추후 입·출구 및 팬의 흡입·분사각, 분산 추진

장치의 배열에 따른 공력특성에 대한 연구를 수

행할 예정이다.
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