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Abstract 

  Recently, electric propulsion aircraft with various propeller mounting positions have been under construction. 
The position of the propeller relative to the wing can significantly affect the aerodynamic performance of the 
aircraft. Placing the propeller in front of the wing produces a complex swirl flow behind or around the 
propeller. The up/downwash induced by the swirl flow can alter the wing's local effective angle of attack, 
causing a change in the aerodynamic load distribution across the wing's spanwise direction. This study 
investigated the influence of the distance between a propeller and a wing on the aerodynamic loads on the 
wing. The swirl flow generated by the propeller was modelled using an actuator disk theory, and the wing's 
aerodynamics were analysed with the VSPAERO tool. Results of the study were compared to wind tunnel 
test data and established that both axial and spanwise distance between the propeller and the wing positively 
affect the wing's lift-to-drag ratio. Specifically, it was observed that the lift-to-drag ratio increases when the 
propeller is positioned higher than the wing.

초초    록록

  최근 다양한 형태의 전기추진 항공기가 개발 중이다. 전기추진 항공기에 장착되는 프로펠러의 위치는 
항공기 공력성능에 큰 영향을 미칠 수 있다. 날개 앞에 장착된 프로펠러는 프로펠러 주변과 하류방향으
로 복잡한 선회 유동(Swirl Flow)을 발생시킨다. 선회 유동으로 발생하는 올려흐름과 내리흐름은 날개의 
유효받음각에 영향을 미친다. 날개의 길이 분포 방향으로 발생하는 유효받음각 분포변화는 날개의 공력 
하중분포에 영향을 준다. 본 연구에서는 날개에 장착된 프로펠러의 위치가 변화하면서 발생하는 프로펠
러-날개 상호작용이 날개의 공력 하중분포에 미치는 영향을 연구했다. 프로펠러-날개 상호작용이 날개에 
미치는 영향을 해석하기 위해, 프로펠러에 의한 선회 유동을 Actuator Disk Theory를 사용하여 나타냈다. 
VSPAERO를 사용하여 날개에서 발생하는 공력을 계산했다. 본 연구방법을 사용하여 얻은 계산결과는 
프로펠러-날개 모델을 사용한 풍동시험 자료와 비교·검증했다. 연구결과 프로펠러와 날개 사이의 거리가 
날개의 공력특성에 미치는 영향은 크게 나타났다. 축방향 및 날개길이 방향의 거리 증가는 양항비를 증
가시켰다. 프로펠러가 날개 상단에 위치할 경우 더 큰 양항비를 얻을 수 있었다. 

Key Words : Propeller-wing Interaction(프로펠러-날개 상호작용), Swirl Flow(선회 유동), Aerodynamic Load 
Distribution(공력 하중분포)
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11..  서서        론론
전 세계가 온실가스 배출에 따른 기후변화 문제에 

직면해 있다. 항공산업은 전 세계 탄소 배출량의 2.5%

를 차지하고 있다[1]. 전기 동력을 사용하는 Air Taxi

의 경우, 기존 화석연료를 사용하는 경우보다 전기추

진방식을 도입할 경우 연료 소비량을 4% 감소 시킬 

수 있으며 이산화질소 및 일산화탄소 등의 배기가스 

배출량을 40~50% 감소시킬 수 있을 것으로 예측되고 

있다[2]. 따라서, 최근 엔진 제작사들도 화석연료를 사

용하는 가스터빈 엔진을 대체할 전기추진 시스템에 관
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한 연구를 활발히 진행 중이다[3].

  도심 상공 저고도에서 비행을 수행해야 하는 도심 

항공 교통(Urban Air Mobility, 이하 UAM)용 항공기

(이하 e-VTOL)는 도심 내에 비행하는데 필요한 친환

경·저소음 조건을 만족시키기 위하여 대부분 분산전기

추진 방식(Distributed Electric Propulsion)을 사용하

도록 개발되고 있다[4]. e-VTOL은 다수의 소형 프로

펠러를 사용하여 기존 프로펠러보다 Disk Loading을 

감소시켜 소음을 획기적으로 줄일 수 있으며, 개별로

터에서 결함이 발생했을 때도 다수의 프로펠러를 사용

함으로써 비행안정성을 확보할 수 있다는 장점이 있다

[5-7]. 

항공기 날개에 장착된 프로펠러는 프로펠러에서 발

생한 Slipstream이 기본적으로 선회유동을 포함하고 

있으며, 따라서 선회유동은 프로펠러가 없는 단일 날

개의 공력하중분포와 매우 다른 비대칭적인 공력하중

분포를 날개에 발생시킨다[8]. 날개에서 발생한 비대

칭 공력하중분포는 항공기의 공기역학적 성능뿐만 아

니라 소음 및 진동, 그리고 비행안정성에 이르기까지 

다양한 문제들을 발생시킬 수 있다[9]. 따라서, 프로펠

러-날개 상호작용에 관한 연구가 중요하다. 

프로펠러-날개 상호작용 연구는 기존의 Froude나 

Rankine 등의 간단한 운동량 이론만으로는 파악하기 

힘들며, 주로 실험이나 수치해석 방법을 사용하여 연

구가 이루어졌다. Witkowski 등[10]은 풍동시험과 와

류 격자법(Vortex Lattice Method, 이하 VLM)을 사

용하여 연구한 결과 프로펠러 전진비가 증가함에 따라 

날개의 양항비가 감소하는 경향이 있음을 발견했다. 

Rangwalla[11]는 VLM 프로그램을 사용하여 회전하

는 프로펠러에 의한 발생한 후류가 3차원 날개의 순환

분포에 미치는 영향을 연구했다. Rangwalla[11]은 올

려흐름 효과를 받는 날개의 영역에서 순환 강도가 증

가하고, 내리흐름 효과를 받는 날개의 영역에서 순환 

강도가 감소하는 것을 확인했다. Aref 등[12]은 상용 

전산 유체역학(이하 CFD) 프로그램 CREATETM-AV

를 사용하여, C-130J 항공기에 장착된 프로펠러의 회

전 방향 변화와 받음각 증가에 따른 날개의 양력분포

를 계산했다. 이들은 프로펠러 회전 방향이 Inboard 

Up Rotating일 때가 Outboard Up Rotating일 때보다 

날개에서 더 큰 단면 양력계수가 발생함을 보였다. 

Veldhuis[13]는 프로펠러-날개 간섭모델(Propeller 

Wing Interaction Model, 이하 PROWIM)을 사용한 

풍동 시험연구, 그리고 깃 요소 이론과 VLM을 접목한 

전산 수치해석 연구를 동시에 진행하여, 날개와 프로

펠러 간 수직거리가 변화했을 때, High Propeller 

Position일 때가 Low Propeller Position일 때보다 더 

큰 양력계수 값을 얻을 수 있음을 보였다.

태명식 등[14]은 패널법에 Actuator Disk Theory

(이하 ADT)를 접목한 수치해법(이하 ADT-PANEL)을 

개발하여 Veldhuis[13]의 PROWIM 풍동시험 결과와

비교·검증했다. PROWIM 모델에서 나셀을 제외하고 

계산을 수행한 결과, 풍동시험결과에 비해 낮은 수직

력를 예측한 것으로 분석되었다. 김다혜 등[15]은 

RANS 방정식과 Actuator Surface Method를 결합한 

ISAM 기법을 사용하여, 자율비행 개인 항공기

(OPPAV)와 QTP UAV에서 프로펠러 작동에 따른 항

공기 날개에서 발생하는 수직력 변화를 연구했다. 프

로펠러 작동의 여부는 받음각 증가에 따른 항공기 날

개에서 발생하는 수직력에 영향을 주는 것으로 계산되

었다. Sheridan[16] 등은 공개소스 항공기 형상설계 

프로그램 OpenVSP®에 탑재된 VSPAERO의 VLM을 

사용하여 프로펠러-날개 상호작용으로 인해 날개에서 

발생하는 공력 하중분포 계산을 수행했다. 날개의 양

력면을 구성하는 시위 길이 방향 패널 개수와 날개 길

이 방향 패널 개수의 비율이 VSPAERO를 사용한 

VLM의 공력성능의 수렴성에 영향을 미친다는 사실을 

확인했다.

지금까지의 연구들은 대부분 여러 가지 해석기법들

을 개발하고 실험결과와 비교 평가함으로써 수치 해법

의 타당성을 검증하는 연구들이 대부분이었으며, 프로

펠러의 장착 위치 변화가 프로펠러-날개 상호작용에 

미치는 영향에 관한 연구는 상대적으로 많지 않았다. 

따라서, 본 연구에서는 프로펠러 장착 위치 변화에 따

른 날개의 공력 하중분포와 양항비 변화를 연구했다.

22..  수수치치  해해법법과과  프프로로그그램램  검검증증
  본 연구에서 날개의 공력 하중분포 계산은 NASA에

서 개발한 공개소스 프로그램 OpenVSP®[17]이 가지

고 있는 공력해석 모듈(VSPAERO)의 와류 격자법

(Vortex Lattice Method, 이하 VLM)을 사용했다. 
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 VSPAERO는 포텐셜 유동 기반 공력해석 모듈로 내

부에 VLM과 패널법 두 가지의 해석기법들을 제공하

고 있다. Ciliberti 등[18]은 VSPAERO-VLM, 

FlightStream, STAR-CCM+등 포텐셜 해석기반 프로

그램 및 CFD 소프트웨어들 사이의 벤치마크 테스트를 

수행했다. 이들의 연구결과, 실속이 발생하기 이전 받

음각 조건에서 VSPAERO-VLM은 Propeller-off 및 

Propeller-on 두 가지 경우에 대하여 충분히 RANS 

해석결과와 동등한 수준의 양력해석결과를 보였다. 

본 연구에서 프로펠러가 날개에 미치는 영향을 모사

하기 위해 OpenVSP®의 Actuator Disk Theory(이하 

ADT)를 사용하여 프로펠러의 영향을 고려했다. 

OpenVSP®의 ADT는 프로펠러에서 발생하는 후류를 

와류 시스템(Vortex System)으로 나타낸 후, 와류고

리, 중심와류 그리고 반경 와류로 구성된 와류시스템

으로부터 유도속도를 계산한다. 반경 방향과 축 방향 

속도분포는 Conway 모델[19]을, 접선 방향 속도분포

는 Johnson 모델[20]을 사용한다. 입력값으로는 프로

펠러 추력계수와 동력계수, 분당 회전수(이하 RPM), 

그리고 프로펠러 블레이드 길이를 사용한다. ADT는 

Rankine과 Froude가 1800년대에 조선용 프로펠러 설

계를 위하여 연속방정식, 운동량 및 에너지 보존방정

식을 적용하여, 프로펠러를 급격하게 압력이 상승하는 

매우 얇은 Actuator Disk로 나타낸 이론이다. 따라서 

ADT는 프로펠러 블레이드의 기하학적 형상이나 블레

이드를 둘러싼 상세한 유동특성을 반영하지 못한다. 

또한, 축 대칭 가정으로 인하여 디스크에서 발생하는 

힘은 축 대칭(Axisymmetric)으로 고르게 분포되도록 

계산되는 특징이 있다[21]. 따라서 블레이드 반경 방

향에 따른 힘의 변화를 적절히 반영하는 데 한계가 있

다. 또한, 프로펠러에서 발생한 후류가 날개와 상호작

용을 하며 후류 형상이 변화되었을 때의 발생하는 공

력특성의 변화 등을 고려할 수 없다. 

  Fig. 1은 OpenVSPⓇ를 사용하여 모델링한 PRO 

WIM[13] 형상을 나타낸 그림이다. PROWIM은 프로

펠러-날개 상호작용을 풍동 시험하기 위해 만든 모델

로 날개는 사각날개이며 날개단면의 익형은 NACA 

642-A015이다. 단면하중분포가 프로펠러-날개 상호작

용에 미치는 영향을 파악하기 위해, 좌우 날개마다 

Inboard와 Outboard에 각각 한 개씩, 날개 전체에 4

개의 플랩을 가지고 있다. 프로펠러는 4개의 금속블레

이드로 제작되었으며 프로펠러 지름은 0.236m, 허브 

지름은 0.085m이다. 블레이드 형상은 NACA 프로펠

러 5868-9(이하, Propeller 5868-9)이며, 에어포일은 

Clark-Y 익형을 가지고 있다. 프로펠러 반지름의 75%

일 때의 깃 각은 25도이다[13, 22]. 본 연구에서는 

 

(a) streamwise propeller position in front of the wing

(b) spanwise propeller position

(c) vertical propeller position

Fig. 1 Nomenclature of PROWIM[13]’s propeller 
and wing configuration

SSttrreeaannwwiissee  DDiissttaannccee,,  LLxx 0.2018mm

SSppaannwwiissee  DDiissttaannccee,,  LLyy 0.3mm

HHeeiigghhtt,,  LLzz 0mm

WWiinngg--ssppaann,,  bb  1.28mm

CChhoorrdd  LLeennggtthh,,  cc 0.24mm

AAssppeecctt  RRaattiioo,,  AARR 5.33

PPrrooppeelllleerr  DDiiaammeetteerr 0.236mm

FFrreeee--ssttrreeaamm  VVeelloocciittyy,,  VViinnff 49.5mm//ss

AAddvvaanncceedd  RRaattiioo,,  JJ 0.85

RRoottaattiioonnaall  SSppeeeedd 14,800rrppmm

TThhrruusstt  CCooeeffffiicciieenntt,,  CCTT 0.095

PPoowweerr  CCooeeffffiicciieenntt,,  CCPP 0.097

Table 1 Specifications of a PROWIM model[13,22]
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PROWIM과 동일한 날개 및 프로펠러 형상을 사용하

여 계산을 수행했으며, 참고문헌 13[Table 1 참조]과 

동일한 해석조건을 사용했다. 본 연구에서 사용한 

VSPAERO-VLM은 매우 두께가 얇은 양력면(Lifting 

Surface)을 계산하는 방법으로 나셀과 같이 두꺼운 물

체(Non-lifting Body)는 계산에 포함하지 않는 방법이

다. 따라서, 본 연구에서는 나셀은 계산에 포함하지 않

았다. 프로펠러와 날개의 받음각은 모두 4도로 설정하

였으며, 프로펠러의 추력 계수와 동력계수는 

Propeller 5869-9의 풍동시험자료[22]를 사용했다.

Fig. 2 Convergence of lift coefficient due to the 
change of chordwise and spanwise panel 
numbers 

Fig. 2는 날개를 구성하는 패널의 개수가 변화하는 

경우에 대하여 양력계수 값의 수렴성을 나타낸 그림이

다. 그림에서 코드길이방향 패널개수가 30개와 40개, 

그리고 스팬길이방향 패널개수가 50개인 경우 양력계

수가 더욱 감소하는 결과를 보였다. 반복계산에서도 

동일한 결과가 발생했으며, 날개의 가로세로비에 대하

여 와 격자(Vortex Lattice)요소의 가로세로비가 특정 

값에 근접하는 경우 문제가 발생하는 것으로 판단된

다. 본 연구에서는 코드길이방향 패널개수를 30개로, 

스팬길이방향 패널개수를 40개로 설정하여 계산을 수

행했다. 전체적으로 패널개수가 1,200개 이상일 때, 

양력계수는 약 0.286 값으로 타 연구결과[14]에 의해 

도출된 양력계수 값에 근접하게 수렴했다. 전체적으로 

계산시간은 1분 이내이었으며, 따라서 본 연구에서 사

용한 VSPAERO-VLM 기법은 다수개의 형상변경이 

필요한 항공기 개념설계 단계에서 유용할 것으로 판단

된다. 

Fig. 3은 본 연구에서 사용한 해석기법(ADT-VLM)

으로 도출한 공력해석 결과를 PROWIM 풍동시험 결

과[13, pp. 115], 그리고 ADT-PANEL[14, pp. 113] 

계산 결과와 비교한 그림이다. Fig. 3에서 나타낸 

‘Propeller off’는 PROWIM 모델에서 프로펠러만을 제

거시키고 나셀은 장착한 경우를 의미하며, ‘Propeller 

on’은 프로펠러를 나셀에 장착하여 작동시킨 형상을 

의미한다[13]. Fig. 3(a)은 Propeller off일 때의 날개

에서 발생하는 단면 수직력 분포 결과를 비교한 그림

이다. 본 연구에서 사용한 VSPAERO-VLM과 패널법

을 사용한 ADT-PANEL[14] 연구는 나셀을 무시하고

(a) propeller off

(b) propeller on

Fig. 3 Comparison of computed nornal coefficient 
distributions with measured data[13] and 
published computed results[14]
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프로펠러와 날개만을 사용하여 계산했다. 특히 본 연

구에서 사용한 VSPAERO-VLM은 패널법과 달리 날

개나 동체 등 두께가 있는 물체에 적용하기 어렵다는 

단점이 있다. Fig. 3(a)에서 볼 수 있듯이 나셀의 영향

으로 실험결과에서는 단면 수직력계수 값이 Inboard 

부분에서는 증가하였으며, Outboard 부분에서는 감소

했다. 그림에서 ADT-VLM을 사용하여 날개의 단면 

수직력계수를 계산한 결과, 풍동시험 결과와 비교적 

일치한 반면, 패널법을 사용한 ADT-PANEL[14]은 

다소 과다 예측하고 있음을 볼 수 있다. 

Fig. 3(b)에서 프로펠러에서 발생한 선회 유동 중 

올려흐름의 발생하여 날개 단면의 유효받음각이 증가

하는 Inboard 부분은 단면수직력계수 값은 증가했다.

내리흐름이 발생하여 유효받음각이 감소하는 Outbo- 

ard 부분의 단면 수직력계수 값은 감소했다. 본 연구

에서 계산한 결과와 풍동시험결과를 비교했을 때, 올

려흐름이 발생하는 영역(0.36, y/(b/2) 지점)에서 최대 

9%의 상대 오차가 발생했다. 반면 내리흐름의 영향을 

받는 영역은 ADT-PANEL법을 사용한 계산 결과보다 

풍동 시험결과와 더 잘 일치했다. 

Fig. 4는 받음각 변화에 따른 날개의 양력계수 값 

변화를 나타낸 그림으로, 프로펠러의 회전 방향에 따

른 양력계수값의 차이를 잘 보여주는 그림이다. 프로

펠러의 회전으로 인하여 올려흐름이 날개의 Outboard

에서 발생하는 경우를 Outboard Up(이하, OU)으로, 

날개의 Inboard에 발생하는 경우를 Inboard Up(이하, 

IU)으로 정의하였다[13]. 그림에서 볼 수 있듯이 프로

펠러 회전 방향에 따른 날개의 양력계수 값은 IU인 경

우가 OU인 경우보다 더 크게 나타났다. 또한, 양력 기

울기(lift-curve Slope, )값이 계산 결과와 풍

동 실험값이 다소 차이가 있으나, 전체적으로 잘 일치

하고 있음을 볼 수 있다. 계산 결과들과 실험값의 차

이가 발생하는 주요 원인으로 실험결과는 PROWIM에 

장착된 나셀에서 발생하는 추가적인 양력을 포함하고 

있으나, ADT-PANEL법과 본 연구 방법 모두 프로펠

러와 날개만을 고려하여 계산하였기 때문에 상대적으

로 낮은 양력계수 값이 나타난 것으로 판단된다[14].

33..  프프로로펠펠러러  장장착착  위위치치  영영향향  분분석석
본 연구에서는 VSPAERO-VLM을 사용하여 프로펠

(a) inboard up

(b) outboard up

Fig. 4 Lift coefficients due to the difference in the 
propeller rotating direction

러와 날개 사이의 상대거리 변화에 따른 날개의 공력

특성변화를 분석했다. 계산에 사용된 항공기 날개 모

델은 PROWIM과 동일한 날개 형상이었으며, 프로펠러 

형상은 APC Propellers®에서 판매하는 APC 

10X4.7SF 모델(Fig. 5(a))을 사용했다. APC 

10X4.7SF의 성능계수 및 효율 값은 Fig. 5(b)에 나타

난 바와 같이 UIUC에서 제공하는 프로펠러 자료를 사

용했다[23]. 

본 연구에서 계산에 사용한 프로펠러와 날개 사이의 

상대거리는 Table 2와 같다. 날개에 대한 프로펠러의 

위치를 날개의 앞 전으로부터 자유 흐름 속도 방향 거

리(이하, ), 날개 중심으로부터 날개길이 방향 거리



프로펠러 장착 위치에 따른 날개의 공력 특성 변화 연구 59

(이하, ) 그리고 날개에 대한 수직 방향 거리(이하,

)로 나누어 계산했다. 프로로펠러의 장착 위치 범위

는 쌍발 항공기의 일반적인 프로펠러 위치[13]를 참고

했으며, 프로펠러의 회전 방향은 IU로 고정시켰다.

DDiissttaannccee
TTyyppiiccaall((%%)),,  

RReeff..  1133
PPrreesseenntt  ((%%))

′   81 ~ 156 30,60,90,120,150,180

′   23 ~ 36 20,40,60,80,100

′   -25 ~ 42 -100,-60,-30,30,60,100

Table 2 Range of relative distance between the 
propeller and the wing.

  

  

(a) propeller geometry

 

(b) propeller performance

Fig. 5 Figures reproduced using APC10X4.7SF 
propeller data in UIUC Database[23]    

Fig. 6은 날개에 대한 프로펠러의 무차원 자유 흐름 

방향 거리에 따른 날개의 공력계수, 양항비 변화를 나

타낸 그림이다. 계산에 사용된 받음각은 4도이다. 무차

원 날개 길이 방향 거리 및 무차원 수직 방향 거리는 

각각 0.47과 0의 값으로 고정했다. Fig. 6(a)에서 ′
의 변화에 따른 단면 양력계수 분포의 변화는 프로펠

러와 날개 사이의 거리가 증가할수록 올려흐름이 작용

하는 영역에서 단면 양력계수값이 더 크게 증가하였으

며, 내리흐름이 작용하는 영역에서는 오히려 단면 양

력계수값의 감소가 더 작게 나타났다. 따라서, Fig. 

6(b)에 나타난 바와 같이 프로펠러와 날개 사이의 거

리(′)가 증가할수록, 날개의 양력계수는 증가했다. 

항력계수는 감소하는 경향을 보였으며, 이는 프로펠러

와 날개 사이의 자유 흐름 방향 거리가 멀수록 전반적

으로 내리흐름이 영향이 감소하기 때문으로 판단된다. 

따라서, Fig. 6(c)에 나타낸 바와 같이 프로펠러와 날

개 사이의 거리(′)가 증가할수록 양항비가 증가하였

으며, ′가 0.3일 때의 양항비는 15.02, ′가 1.8일 

때의 양항비는 16.08이었다. 

 Fig. 7은 받음각 4도에서, 프로펠러의 날개 길이 

방향 거리 변화(′)에 따른 날개의 공력계수와 양항비 

값의 변화를 나타낸 그림이다. ′, ′은 약 1.59와 

0.0의 값으로 고정시켰다. ′=0.2는 프로펠러 중심이 

날개 길이 방향으로 half-span의 20%에 위치하는 것

을 의미한다. 따라서, ′=1.0은 프로펠러 중심이 날개 

끝에 위치하는 것을 의미한다. 

Fig. 7(a)에 나타난 바와 같이 프로펠러의 위치와 회

전 방향이 단면 양력계수의 변화에 큰 영향을 미치고 

있음을 알 수 있다. 프로펠러의 날개 길이 방향 거리 

증가에 따른 양항비 증가 원인은 다음과 같이 분석할 

수 있다. 일반적으로 날개만 있는 경우 날개 끝 와

(wingtip vortex)에 의하여 유도되는 내리흐름으로 인

하여 유효받음각이 감소하면서 단면 양력계수 분포는, 

inboard에서부터 outboard까지 점진적으로 감소한다. 

날개 앞에 위치한 프로펠러의 블레이드가 날개 위로 

회전할 때 올려흐름이 날개 앞에서 발생하며, 블레이

드가 날개 아래로 이동할 때는 내리흐름이 발생하게 

된다. 날개 끝 와는 날개 끝으로부터 거리(r)가 멀어질

수록, 내리흐름의 크기가 반비례(1/r)하며 감소한다.
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(a) section lift coefficient distribution 

      

(b) aerodynamic coefficients of the wing 

 

(c) lift-to-drag ratio of the wing 

Fig. 6 Effect of the streamwise propeller 
position(′) on the aerodynamic 
characteristics of the wing

(a) section lift coefficient distribution

   

(b) aerodynamic coefficients of the wing

  

(c) lift-to-drag ratio of the wing 

Fig. 7 Effect of the spanwise propeller position(′) 
on the aerodynamic characteristics of the 
wing
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따라서, 프로펠러의 회전 방향이 IU일 때, inboard 방

향에서 발생하는 올려흐름의 영향이 outboard 방향에

서 발생하는 내리흐름 영향보다 더 크게 작용하면서 

양력이 증가하고 항력이 감소하게 된다. 이로 인하여, 

Fig. 7(b)에 나타낸 바와 같이 프로펠러가 날개 끝 가

까이 위치할 경우 프로펠러의 회전으로 인하여 발생한 

swirl 유동 중에 내리흐름이 프로펠러가 다른 위치에 

있을 때보다 날개의 단면 양력계수분포에 미치는 영향

이 더욱 감소하게 된다[13]. 또한, Fig. 7(c)에 나타난 

바와 같이 프로펠러가 날개 끝으로 양항비 값은 증가

하며, ′=0.8일 때의 양항비 값이 ′=0.2일 때의 양

항비 값에 비해 약 10.57% 증가했다. 프로펠러가 날

개 끝인 ′=1에 위치할 때 가장 큰 양항비 값을 가지

며 그 값은 21.38이다. 

날개에 대한 프로펠러의 수직 위치는 프로펠러에서 

발생한 slipstream에 의하여 영향을 받는 날개면적을 

감소시키고 동시에 프로펠러가 날개 가까이 접근할수

록 축방향 유속도 바뀌게 된다. Fig. 8은 프로펠러의 

수직 방향 거리 변화(′)에 따른 날개의 공력계수와 

양항비의 변화를 나타낸 그림이다(′=1.59, ′=0.48

으로 고정). ′=0.3은 프로펠러 중심이 수직 상방으로 

반지름의 30%에, ′=-0.3은 수직하방으로 반지름의 

30%에 위치함을 나타낸다. 날개 위에 장착된 프로펠

러는 High Propeller Position(이하, HPP), 날개 아래

에 장착된 프로펠러는 Low Propeller Position(이하, 

LPP)로 표기했다. Fig. 8(a)에 나타난 바와 같이 ′
=0일 때를 기준으로 날개로부터 프로펠러의 위치가 

멀어질수록 단면 양력계수값의 크기는 감소했다. Fig. 

8(a) 및 Fig. 8(b)에 나타난 바와 같이 프로펠러의 위

치를 날개보다 위로 위치시킨 경우(HPP)가 프로펠러

를 동일한 거리만큼 날개보다 아래로 위치시킨 경우

(LPP)보다 단면양력계수 값과 날개 양력계수 값의 감

소가 더 적었다. 이는 HPP의 경우 프로펠러로부터 발

생한 slipstream의 축 방향 속도가 날개의 윗면에 작

용하여 양력을 증가시키는 경향이 있는 반면, LPP의 

경우는 프로펠러 회전으로 발생한 slipstream의 축 방

향 속도가 날개 아랫면에 작용하여 오히려 날개의 양

력을 감소시키는 경향이 있기 때문인 것으로 판단된

다. 

  

(a) section lift coefficient distribution

    

(b) aerodynamic coefficients of the wing

    

(c) lift-to-drag ratio of the wing   

Fig. 8 Effect of the vertical propeller position(′) 
on the aerodynamic characteristics of the 
wing
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그림에서 ′=100%일 때, 단면 양력계수분포의 변화

가 미미했으나 ′=-100%인 경우에는 단면 양력계수

분포의 변화가 발생하였다. 이는 ′=-100%인 경우에

프로펠러에서 발생한 선회 유동이 날개의 단면 유효 

받음각 분포에 다소 영향을 미치고 있기 때문이다. 프

로펠러가 날개 전방에 위치하고 있기 때문에 (′
=1.59), HPP의 경우, 받음각이 증가할수록 프로펠러 

회전으로 발생한 slipstream이 날개에 미치는 영향이 

감소하는 반면, LPP의 경우 프로펠러 회전으로 발생

한 slipstream의 영향이 증가하게 되기 때문이다.

Fig. 8(b)에 나타난 바와 같이 ′=0일 때 가장 큰 

양력계수 값을 보였다. ′ 변화에 따른 날개에서 발생

한 공력 계수값을 분석하였을 때, 프로펠러의 위치가 

′=-100에서 0으로 갈수록 양력계수는 증가하며, 항

력계수는 감소하는 경향이 나타났다. 프로펠러의 위치

가 ′=100에서 0으로 갈수록 양력계수는 증가하는 

반면, 항력계수는 ′=30까지 증가하는 경향을 보이다

가 ′=20에서 감소하는 경향이 나타났다. Fig. 8(b)의 

양력 및 항력계수 값을 사용하여 Fig. 8(c)에 양항비 

변화를 나타내었다. 그림에 나타난 바와 같이 ′=0인 

경우에 가장 큰 양항비 값을 얻을 수 있었다. 부호에 

상관없이 ′의 크기가 증가할수록 양항비가 감소하는 

경향이 분석되었다. 이상의 결과를 종합해 보면, ′
=0.0인 경우 추가의 구조물을 사용하지 않으며 가장 

큰 양항비를 얻을 수 있음을 알 수 있다. 

44..  결결        론론

 본 연구에서는 VSPAERO를 사용하여 프로펠러의 

위치 변화가 날개의 공력 하중분포 및 양항비에 미치

는 영향에 관해서 연구를 진행했다.

1) 날개에 대한 프로펠러의 자유 흐름 속도 방향 위

치가 날개로부터 멀수록 양항비 증가했다.

2) 날개에 대한 프로펠러의 날개 길이 방향 위치가 

날개 끝으로 갈수록 높은 양항비가 도출되었다.

3) 날개에 대한 프로펠러의 수직 방향 위치에 따른 

양항비를 비교했을 때, HPP일 때가 LPP일 때의 양항

비 결과가 우수한 것으로 도출되었다. 그러나, 날개와 

같은 높이에 프로펠러를 장착하는 경우 양항비가 제일 

크게 나타났다.

향후 본 연구 방법을 확장하여, 프로펠러의 개수 증

가, 프로펠러 회전 방향 변화에 따른 공력특성 변화를 

연구할 계획이다.
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