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ABSTRACT

In the present study, a wind tunnel test for a rotor-blade configuration was conducted to 

investigate a basic aerodynamic performance and a effect of the cross wind. The diameter 

of the configuration was 1.46 m and the test was carried out for both a clean and a tripped 

configurations. The boundary layer for the trip configuration was simulated by zig-zag tape and 

the test performed on  constant-velocity and constant-rotational modes. It was shown that the 

test result for the tripped configuration reduces the maximum power coefficient by 9.4% ~ 12.1% 

compared to the clean one. Within 5° of the flow angle, there is no significant loss of  power, 

however, the coefficient is reduced by 5.3% ~ 36.7% in the range of 10° ~ 30°.
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I. 서 론

프롭팬 엔진의 경우 높은 바이패스비 항공기에 비

해 순항조건에서의 효율이 약 15% 정도 크다고 알

려져 있다. 이러한 프롭팬 항공기와 같이 프로펠러로 

추력을 얻는 항공기의 경제적인 운항을 위해서는 연

료 소비를 최소화 할 수 있는 최적의 엔진 개발이 이

루어 져야 하며, 이는 고효율 프로펠러 개발을 통하

여 가능하다.[1, 2] 또한, 수직 이·착륙기와 고성능 

헬리콥터 로터 블레이드 등의 개발을 위해서는 최적

설계 기법 뿐 아니라 다양한 운용 조건에서의 정확한 

성능 검증이 이루어 져야 된다.[3]  

현재 로터 블레이드 및 프로펠러의 개발 과정에

서 최적 설계된 형상의 다양한 운용조건에서의 성능 

예측을 위해서 블레이드 요소 이론(blade element 

momentum theory)과 비행시험(flight test) 그리

고 풍동시험(wind tunnel test)이 주로 수행되고 있

다. 비행시험의 경우 실제 조건에서의 시험이 이루어

진다는 장점이 있으나 비용이 상대적으로 과다하게 

소요되고, 블레이드 자체만의 공력성능을 확인하기 

어렵다는 문제점이 있다. 블레이드 요소 이론은 흐름

각이나 피치각이 크지 않는 부착흐름의 경우 시험 결

과와 유사한 경향을 보이지만 흐름의 박리가 존재하

는 영역에서는 많은 차이가 발생된다고 알려져 있다. 

이에 반해 풍동시험은 일부 로터 블레이드의 경우 축

소모형을 사용하여야 하는 문제점이 있지만, 매우 균

일한 흐름조건을 제공하기 때문에 설계조건에 가장 

근접한 조건으로 시험이 가능하다는 장점이 있다. 또

한, 개발 단계에서의 정확한 풍동시험은 비행시험 전 

위험요소 들의 사전 점검이 가능하며, 이는 불확실성이
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많다고 알려진 회전익 항공기의 수직 이·착륙 및 측

풍 조건에서의 정지비행 그리고 전진비행시 위험요

소를 사전에 확인할 수 있고 이로 인해 안전한 초도

비행이 가능하다는 장점이 있다.[3] 

직경이 10m가 넘는 헬리콥터 로터 블레이드의 경

우, 실물에 대한 시험이 가능한 풍동은 전세계적으

로 극히 제한적이다. 그러나 터보프롭 항공기, 수직 

이·착륙기 등의 프로펠러의 개발과정에서 성능 예

측을 위해 선진 개발국에서는 실물크기 형상을 사용

한 풍동시험 연구가 주로 수행되고 있다.[3,6,7] 이

에 비해 국내에서는 주로 무인기 등의 상대적으로 작

은 크기의 로터 블레이드에 대한 연구가 이루어져 왔

다.[8] 따라서, 국내에서도 회전익 항공기 등의 프로

펠러 개발시 성능 검증 및 비행시험 전 단계에서 다

양한 불확실성 해소를 위해서는 기본적인 성능시험

에 대한 풍동시험 기법 확립 뿐 아니라 측풍 등 다양

한 조건에서의 관련 연구가 필요하며 새로운 프로펠

러 형상설계 및 성능 해석 프로그램 개발을 위해서는 

다양한 조건에서의 정확한 시험자료 등의 확보가 매

우 시급한 상황이다.  

본 연구에서는 프로펠러 및 로터 블레이드 형상의 

설계단계에서의 기본적인 공력성능 검증 및 프로펠

러 항공기의 초도 비행시험시 안전한 초도 비행시험

을 위한 위험요소 사전 확인과 풍동시험 기법 확립 

및 측풍 영향에 따른 공력성능 변화를 연구하였다. 

이를 위해 직경 1.46 m 크기의 형상을 제작하여 공

군사관학교 중형 아음속풍동에서 풍동시험을 수행하

였다. 기본 조건에서의 공력특성을 파악하기 위해 고

정된 풍속에서 회전수를 변화시키면서 날개 끝 속도

비 변화에 따른 출력변화를 측정하는 시험과 고정된 

회전수 조건에서 속도를 변화시키면서 출력의 변화

를 측정하는 시험을 수행하였다. 이를 위해 전용 시

험장치를 제작하였다. 풍동시험은 매끈한 표면의 기

본형상과 지그-재그 테이프(zig-zag tape)를 사용

하여 경계층을 천이시킨 형상에 대해 수행하였으며 

이에 따른 성능 변화를 비교하였다. 흐름각 변화를 

통해 측풍 조건을 모사하였으며, 이에 따른 출력계수 

변화를 측정하여 기준 조건에서 수행된 결과와 상호 

비교하는 연구를 수행하였다.

Ⅱ. 풍동 및 모형

2.1 풍동 및 시험장치 

본 연구에 사용된 풍동은 단일 폐회로 순환식인 

공군사관학교의 중형 아음속풍동이며 2개의 시험

부를 보유하고 있다. 제 1 시험부는 2.45m (H) × 

3.5m(W) × 8.7m(L) 이며 이 시험부가  설치되는 

경우 수축비는 7.26:1 이다. 제 2 시험부는 3.67m 

(H) × 5.25m(W) × 8.0m(L) 이며 이 경우 수축비

는 3.23:1 이다. 본 연구에서는 제 1 시험부를 사용

하였다. 풍동송풍기는 직경 5.25m로 20개의 블레

이드가 장착되어있으며 2.1MW 교류모터에 의해 구

동된다. 풍속은 5 ~ 92m/s이며, 풍속은 ±0.03m/s 

범위 내에서 제어된다. 빈 시험부내의 압력계수 구배

는 74m/s에서 0.001/m이다. 흐름각은 피치와 옆미

끄럼각는 0.1°이내이다. 흐름의 난류도는 74m/s에

서 길이방향으로 0.04%, 횡방향과 수직방향으로 각

각 0.09%이다.[9] 

본 연구에서는 로터 블레이드 형상의 공기성능을 

측정하기 위해 전용 시험 장치를 제작하였다. 시험 

장치에는 토크를 측정하기 위한 토크센서, 로터 블레

이드와 토크센서 그리고 모터를 연결하기 위한 커플

링이 설치되어 있으며 로터에서 발생되는 축력을 흡

수하고 회전축 유지를 위해 추력베어링이 설치되었

다. 시험장치 외부형상은 시험시 내부 시험장치 기

준점 선정 용이성 등을 고려하여 사각형으로 제작

되었다. 시험장치의 폭과 높이는 각각 0.18m로 로

터 직경 대 폭 비는 0.123이다. 시험장치의 나셀

에는 장기간 시험 중에도 발열에 의한 문제가 발생

되지 않도록 냉각 홀이 설치되었다. 시험장치의 지

지는 SM45C 재질의 원형 스팅(sting)을 사용하였

으며, 로터 회전면과의 간섭이 발생되는 영역은 직

경 0.07m 회전면 외부의 영역은 직경이 0.1m로 

로터 회전면과의 간섭을 최소화 하도록 하였다. 시

험장치의  모터는 HIGEN사의 2.2kW 용량 DW-

FMAKN22이며, FDA7020 드라이버를 사용하여 구

동하였다. 드라이버는 노이즈 필터가 장착된 콘솔

에 설치하였으며, 시험 중 자료획득 장치와의 간섭

이 최소화 되도록 별도의 전원으로 구동토록 하였다. 

모터의 구동은 HIGEN에서 제공되는 P-DORI for 

FDA7000 Ver. 1.9를 사용하여 RS232C 통신으로 

회전수를 제어하였다. 로터의 회전에 따른 회생전압

을 처리하기 위해 12.5 Ω 3.5kW 용량의 회생저항

을 설치하였다. 로터 블레이드에서 발생되는 토크는 
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±0.2% 정확도의 HBM사의 T20NW 토크 센서를 사

용하였다. T20NW 토크센서의 세부 사양은 Table 1

과 같다. 로터 블레이드의 회전수는 회전축 키 홈 부

근에 근접센서 (BALLUFF BES 516-3005-G-E4-

C-PU-05)를 설치하여 매 시험시 실시간으로 측정

하였다. 로터 블레이드의 측풍조건 모사를 위한 흐름

각은 풍동시험부에 설치된 회전반을 사용하여 조절

하였다.

2.2 모형 및 풍동시험

본 연구에 사용된 로터 블레이드 형상의 직경은 약 

1.46m이며 블레이드 하나 자체의 길이는 약 0.7m

이다. 블레이드 형상에 대한 자세한 설명은 참고문헌 

[10, 11]에 제시되어 있다.

시험부 자유흐름 속도 및 동압은 수축부 입구와 출

구 부근에서의 정압 및 차압을 측정하여 풍동 시험부 

교정시 구한 계수를 사용하여 계산하였다. 이를 위해 

100 torr 차압 센서(MKS-698, 13.33 kPa, 정밀도 

±0.05% reading) 1개와 1,000 torr 절대압 센서

(MKS-690, 133.33 kPa, 정밀도 0.05 % reading) 

1개를 사용하였다. 공기 밀도 및 점도는 Elektronik 

EE-08-PFT3V11E601/T22 온습도센서 (정밀도 ±

2% RH, ±0.3℃)로 측정된 온도 및 습도를 사용하여 

계산하였다. 모든 자료는 NI PXI-8196 내장형 제어

기(embedded controller)와 SCXI-1121 신호처

리기(signal conditioner)를 사용하여 계측하였으

며, 4 Hz 저역통과필터(low-pass filter)를 사용하

여 30초간 획득하여 그 평균을 사용하였다. Fig. 1에 

시험 장면을 나타내었다.

풍동시험은 블레이드 피치각을 0°로 고정하여 수

행하였으며, 흐름각 0°에서의 기본적인 성능시험과 

측풍 변화를 모사한 성능변화 시험으로 나누어 수

행하였다. 블레이드의 기본적인 공기역학 성능시험

은 고정된 속도에서 회전수를 변화시키면서 날개 끝 

속도비 변화에 따른 성능변화를 측정하는 고정속

도 시험(constant-velocity test)과 고정된 회전

수 조건에서 속도를 변화시키면서 성능을 파악하

는 고정회전수 시험(constant- rotational test)을 

수행하여 그 결과를 상호 비교하였다. 시험이 수행

된 블레이드 형상은 표면이 매끈한 기본형상(clean 

configuration)과 경계층을 천이시킨 형상(tripped 

configuration)이다. 측풍 영향에 대한 성능시험은 

두 형상 중 천이형상에 대해 수행하였다. 경계층을 

천이시키기 위해 본 연구에서는 형상, 높이가 일정하

게 제작되고 위치 선정이 용이하여 반복성이 뛰어나

다고 알려진 지그-재그 테이프를 사용하였다. 본 연

구에 사용된 테이프의 높이는 0.3mm이며 부착 위치

는 각 시위의 10% 지점이다.

시험 장치로 부터 측정된 로터 블레이드의 출력은 

장치 내부의 베어링 등의 마찰력 등으로 인한 영향이 

포함되게 된다. 이러한 영향을 보정하기 위해 로터 

블레이드가 제거된 형상에 대하여 회전수를 변화시

키면서 출력 변화를 측정하였다. 시험은 바람이 없는 

조건에서 회전수를 0 rpm에서 2,000 rpm까지 증가

시키고 다시 2,000 rpm에서 0 rpm으로 감소시키면

서 수행하였으며 그 결과를 Fig. 2에 나타내었다. 

그림에서 보는 바와 같은 회전수 300 rpm 이하에

서는 회전수가 증가함에 따라 토크가 급격히 감소하

는 경향을 보이며 회전수 300 rpm이상에서는 회전

수가 증가될수록 토크가 약간 증가되는 경향을 보임

을 볼 수 있다. 이는 풍동시험 수행시 시험부의 매우 

낮은 온도로 인해 추력베어링 내부의 그리스의 점도

Table 1. Specification of HBM T20NW.

Parameter Spec.

Nominal Torque 20 N.m

Characteristic tolerance ± 0.2 %

Nominal output signal -10 ~ 10 V

Cut-off frequency 200 Hz

Nominal speed 10,000 rpm

Fig. 1. Test set-up of the rotor-blade configuration 
in the test section.
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가 증가되어 발생되는 것으로 판단되며, 실 풍동시험

이 수행된 300 rpm 이상에서 2000 rpm 까지는 일

괄된 선형적 증가 경향성을 보여 그림에서 보는 바와 

같이 선형 최소자승근사법으로 나타내어 각 시험 결

과로부터 이를 제거시켜 주었다.

Ⅲ. 결과 검토

본 연구에서 기본적인 로터 블레이드의 성능 확인

을 위해 고정속도 시험과 고정회전수 시험을 수행

하였으며 그 결과를 상호 비교하였다. 고정속도 시

험은 풍속을 12.3m/s로 고정하고 블레이드 회전수

를 300 rpm에서 2,000 rpm으로 변화시키면서 시

험이 수행되었다. 고정회전수 시험은  로터 블레이

드 회전수를 791 rpm으로 고정된 상태에서 풍속을 

5m/s ~ 15m/s로 변화시키면서 시험을 수행하였다. 

시험이 수행된 레이놀즈 수는 블레이드 반경 70%의 

위치에서의 시위 기준 6.4 x 104 ~ 4.4 x 105 범위

이다. 시험은 표면이 매끈한 형상 (기본형상)과 경계

층을 천이시킨 형상 (천이형상)에 대해 수행하였으며 

그 결과를 Fig. 3에 나타내었다. 

기본형상에 대해 고정속도 시험으로 수행된  경

우 그림에서 보는 바와 같이 날개 끝 속도비(λ)가 작

은 영역에서는 토크계수와 출력계수는 0 부근을 유지

하다가 회전수 증가에 의해 날개 끝 속도비가 증가될

수록 λ=3.5 부근에서 출력계수의 급격한 증가를 보

임을 알 수 있다. 이러한 증가는 λ=5.1까지 지속되

며, 이 이후로는 감소되었다가 다시 증가되는 현상을 

보인다. 최대 출력계수는 0.273으로 날개 끝 속도비 

5.1에서 발생되었다. 표면이 매끈한 기본형상에 대한 

고정회전수 시험은 고정속도 시험과 달리 풍속이 안

전문제로 인해 낮은 상태에서 높은 상태로 시험하게 

되어 날개 끝 속도비는 높은 조건에서 낮은 조건으로 

시험이 수행되었다. 본 시험의 경우 모형의 안전문

제 등으로 최대 속도가 15m/s로 제한하였다. 고정회

전수 시험의 경우 그림에서 보는 바와 같이 낮은 날

개 끝 속도비에서 최대 출력계수 지점까지는 고정속

도 시험결과와 유사하게 나타남을 볼 수 있다. 회전

수 791 rpm에서 시험시 최대 출력계수가 발생되는 

날개 끝 속도비는 5.2이고  최대 출력계수는 0.287

으로 고정속도 시험과 유사한 결과를 보였다. 그러나 

최대 출력계수 지점 이후에는 최대 출력계수 이후에 

출력이 감소되다가 다시 증가하는 경향을 보인 고정

속도 시험의 경우와 달리, 고정회전수 시험의 경우는 

지속적으로 감소하는 현상을 보임을 알 수 있다. 이

는 본 로터 블레이드 형상에서 사용된 에어포일의 경

우 실속영역에서 발생되는 이력현상(hysteresis)과 

두 시험간의 블레이드 유입 흐름 기준 레이놀즈 수 

차이 등에 의한 영향으로 발생된 것으로 판단된다.

지그-재그 테이프를 사용하여 블레이드의 표면 부

근에서의 경계층을 천이시킨 천이형상에 대한 시험 

결과를 Fig. 3에 나타내었다. 그림에서 보는 바와 같

이 블레이드 표면에서의 거칠기가 증가되면 표면 부

근에서의 난류도가 증가되고 이로 인해 최대 출력계

수가 감소되는 현상이 발생됨을 볼 수 있다. 그러나 

매끈한 형상의 경우 최대 출력계수 지점까지 날개 끝 

속도비가 증가하게 되면서 출력계수도 매우 급격한 

Fig. 2. Torque curve for test stand without the 
blade at wind-off condition.

Fig. 3. Performance curve for the rotor-blade 
configuration.
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증가 현상을 보인 것에 비해 천이형상의 경우는 완만

한 출력계수 증가 현상을 보임을 알 수 있다. 이러한 

현상은 블레이드 표면 경계층에서 발생되는 흐름의 

천이 지점과 밀접한 관계가 있는 것으로 판단되며, 

천이형상의 경우 지그-재그 테이프가 설치된 영역에

서 천이점이 고정되어 난류흐름 영역이 일정하고 이

로 인해 흐름의 박리가 기본형상에 비해 상대적으로 

지연되어 완만한 출력증가 현상을 보이는 것으로 판

단된다. 최대 출력계수는 고정속도 시험의 경우 최대 

0.240 그리고 고정회전수 시험의 경우 0.260으로 

기본형상에 비해 9.4% ~ 12.1%의 출력계수가 감소

하였다. 최대 출력계수 이후의 출력계수는 두 시험의 

경우 날개 끝 속도비가 증가할수록 일정하게 감소하

는 경향을 보임을 알 수 있었다. 이는 천이형상의 경

우 날개 끝 속도비 변화에 따른 블레이드 표면에서의 

경계층 천이점 고정 등으로 인해 날개 끝 속도비 증

감 또는 감소 변화에 상대적으로 둔감해진 것으로 판

단된다. 본 연구에서 수행된 기본형상 및 천이형상에 

대해 고정속도 시험 및 고정회전수 시험을 수행한 결

과를 Martin[12]이 제시된 결과와 상호 비교하였으

며 그 결과를 Fig. 3에 나타내었다. Martin이 제시

한 자료는 공탄성 모형으로 피치각 6.4°에 대해 수조

에서 시험한 결과이다. Martin의 시험결과는 블레이

드 피치각 및 시험환경이 본 연구와 차이가 있고, 시

험 모형은 공탄성 모형으로 변형을 고려하지 않은 본 

연구의 경우와 차이가 있을 수 있어 직접적인 비교는 

어렵지만, 천이형상에 대한 제시 결과가 본 연구와 

유사한 경향성을 보임을 확인할 수 있었다. 

본 연구에서는 측풍 영향에 따른 출력 변화를 확인

하고자 흐름각(Ψ) 변화 시험이 수행되었다. 시험은 

고정속도 시험과 고정회전수 시험 결과가 유사하게 

나타난 천이형상에 대해 수행하였다. 시험은 흐름각

을 0°~ 30° 범위 내에서 5°간격으로 변화시키면서 

수행되었으며, 날개 끝 속도비에 따른 영향을 Fig. 4

에 흐름각 변화에 따른 최대 출력계수 변화를 Fig. 5

에 나타내었다. 여기서 Cp0는 흐름각 0°때의 출력

계수들이다. 그림에서 보는 바와 같이 흐름각이 커질

수록 출력계수의 감소가 커짐을 볼 수 있으며, 날개 

끝 속도 비에 따른 감소폭은 날개 끝 속도비가 6까지

는 완만하게 감소하다가 그 이상에서는 가파르게 감

소폭이 증가함을 볼 수 있다. 흐름각 변화에 따른 최

대 출력계수의 변화는 Fig. 5에서 보는 바와 같이 흐

름각 5°이내에서의 0.6%로 매우 작게 나타났으며, 

10°~30° 범위에서 최대 출력계수는 5.3% ~ 36.7%

로 측풍에 따라 급격한 출력계수 감소가 있음을 확인

할 수 있었다.

Ⅳ. 결론

본 연구에서는 프로펠러 및 로터 블레이드 형상의 

기본적인 공력성능 검증 및 프로펠러 항공기의 초도 

비행시험시 안전한 초도 비행시험을 위한 위험요소 

사전 확인을 위한 풍동시험 기법 확립 및 측풍에 따른 

공력성능 변화를 연구하였다. 이를 위해 직경 1.46m 

로터 블레이드의 형상을 사용한 풍동시험 연구를 수

행하였다. 풍동시험은 고정된 풍속에서 회전수를 변

화시키면서 날개 끝 속도비 변화에 따른 출력변화

를 측정하는 시험과 고정된 회전수 조건에서 속도를 

Fig. 4. Power coefficient variation by flow-angle 
 for the tripped configuration.

Fig. 5. Maximum power coefficient reduction by 
flow-angle variation for the tripped configuration.
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변화시키면서 출력의 변화를 측정하는 시험을 수행

하였다. 표면이 매끈한 기본형상의 경우 레이놀즈 수 

영향 등에 의해 고정회전수 시험과 고정속도 시험이 

다른 경향을 나타나는 것으로 확인되었다. 이에 반

해 블레이드 표면 부근의 경계층을 천이시킨 형상

의 경우는 두 시험 간에 유사한 경향성을 보이며 기

본형상에 비해 9.4% ~ 12.1%의 최대 출력계수가 감

소됨을 확인할 수 있었다. 로터 블레이드의 측풍 조건

에서의 출력변화는 요각 5° 이내에서는 출력계수 손

실은 거의 발생되지 않았지만 10°~30° 범위에서는 

5.3%~36.7%의 출력계수 감소가 발생하였다. 본 연

구를 통해 제시된 결과는 항공기 프로펠러 및 로터 블

레이드의 형상설계 및 성능해석 프로그램의 개발 등

에 기초자료로서 활용 가능할 것으로 판단된다.
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