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Numerical analysis of the rotor system has received significant attention due to increased demand and 
recent developments in Urban Air Mobility (UAM) aircraft with multiple lifting rotors or prop-rotors. In this 
study, computational analysis was conducted to predict the aerodynamic performance and wake structures of the 
isolated rotor in the hovering and forward flight conditions using the Lattice-Boltzmann Method (LBM). 
Caradonna and Tung's rotor was used for the validation model. The thrust and pressure coefficients for various 
collective pith angles and tip vortex trajectories as a function of wake ages were compared against the 
measurements. The comparison results showed that the hover performance of the isolated rotor obtained from 
the LBM simulation was in good agreement with the measured data. Moreover, it was demonstrated that LBM 
analysis is an efficient way for predicting the cyclic variation in the thrust, asymmetric wake structure, and 
unsteady vorticity fields that occur in forward flight condition. Calculations showed that LBM simulation is an 
accurate and efficient prediction method for predicting rotor aerodynamics and wake dynamics, which could be 
helpful for designing advanced next-generation UAM aircraft.
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1. 서서    론론

최근 도심 항공 모빌리티(Urban Air Mobility, UAM)에 대

한 관심이 증가하면서 기존의 헬리콥터와 달리 멀티 로터, 틸
트 로터, 동축반전, 복합형 등 다양한 분산 추진시스템 기반

의 수직이착륙기들이 등장하고 있다. 새로운 형상의 UAM 비
행체를 설계하기 위해서는 복잡한 형상의 기체와 로터 시스

템에서 발생하는 공력 성능을 정확하면서도 빠른 시간 내에 

효율적으로 예측하는 것이 중요하다. 일반적인 고정익 항공기

와 달리 회전익기는 주기적으로 회전하는 로터에 의해 비정

상(unsteady) 유동장이 발달하고 로터 블레이드 끝단에서 발생

하는 강한 세기의 익단 와류의 간섭현상 영향을 크게 받는 

것이 특징이다[1-4]. 이러한 비정상 유동장과 후류의 특성으로 

전산해석을 통해 로터의 공력 성능을 정확하게 예측하는 것

은 쉬운 일이 아니다.
로터의 공력 성능은 비행체의 성능, 안정성, 진동, 소음에 

직접적인 영향을 미치므로 공력해석은 회전익기 설계 과정에

서 매우 중요한 부분이다[5]. 따라서 로터 블레이드의 성능 

예측을 위한 공기역학적 해석 모델은 회전익기 통합해석자의 

기반이라고 할 수 있다. 로터 공력해석 모델로는 가장 간단하

고 해석적인 모델인 날개 요소 운동량 이론(Blade Element 
Momentum Theory)[6], 가상의 로터 모델을 활용하여 효율적인 

계산이 가능한 Actuator Disk Model(ADM) 기법[7], 포텐셜 유
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동 기반의 와류법(Vortex Methods)[8], 고 정확도 계산이 가능

한 전산유체역학(Computational Fluid Dynamics, CFD) 등 다양

한 정확도를 갖는 해석자가 사용되고 있다. 특히 전산유체역

학 해석은 많은 수의 격자와 조밀한 시간 간격 설정으로 인

해 해석시간이 오래 걸린다는 단점이 있지만, 유동의 점성과 

압축성 효과를 고려할 수 있고 정확한 해석 결과를 도출할 

수 있어 많은 연구에 활용되고 있다. Ahmad and Duque[3]는 

중첩 격자계를 이용하여 로터 근처 유동에만 Navier-Stokes 방
정식을 적용하고 나머지 영역에는 비점성 영역을 가정하여 

로터의 전진비행을 수치적으로 해석하였다. Wie 등[9]은 비정

상 패널법과 자유후류법을 연계하여 Carradonna-Tung 및 

AH-1G 단일 로터에 대한 검증을 수행했다. Jung 등[10]은 적

합직교분해(POD) 방법을 이용하여 비정상 로터 블레이드에 

대한 공기역학적 특성을 분석하고 해석 기법의 유효성을 입

증하였다. Kang and Kwon[11]은 Navier-Stokes 방정식에서 

Spalart-Allmaras 난류 모델을 사용하여 로터의 제자리 비행 성

능을 실험결과와 비교하였으며, 와류를 고 해상도로 포착하기 

위해 Solution Adaptive Mesh 기법을 사용하였다. Park and 
Kwon[12]은 비정렬 격자에 적용 가능한 Sliding Mesh를 이용

하여 비점성 유동장에서 제자리 및 전진 비행 중인 로터에 

대한 전산 해석을 수행하고 실험 결과와 비교함으로써 해석

의 정확성을 검증하였다.
최근 Lattice-Boltzmann Method(LBM)을 이용하여 로터 및 

전기체 단위의 회전익기 공력 성능을 예측하는 연구들이 시

도되고 있다[13,14]. 연속체 가정 기반의 Navier-Stokes 방정식

과 달리 LBM은 입자 밀도 분포에 대한 이산 운동 에너지 방

정식을 수치적으로 해석하여 유체의 흐름을 전산 모사하고 

입자 분포함수를 통해 최종적으로 유동의 Macroscopic 특성을 

계산하는 기법이다[15,16]. LBM은 격자 생성에 소모되는 시간

을 절약할 수 있으며, 효율적인 병렬화 구조로 기존의 CFD에 

비해 상대적으로 해석에 소요되는 시간이 짧은 특징이 있다. 
또한, 수치적인 소산(Dissipation) 오차가 작고, 비정상, 압축성 

특성으로 공력소음해석에 적합하다[17]. Casalino 등[18]은 

LBM을 사용하여 저 레이놀즈 수 유동 조건에서 소형 UAV 
단일 프로펠러에 대해 천이 현상을 고려한 공력 및 소음해석

을 수행하였다. Romani and Casalino[17]는 HART-II 모델에 대

한 공력 및 소음해석을 수행하였고 Blade Vortex Interaction 
(BVI) 현상을 집중적으로 고찰하였다. Gonzalez-Martino and 
Casalino[19]는 천음속 영역에서 다양한 팬 블레이드 형상에 

대해 공력 및 소음해석을 수행하고 실험 결과와 비교함으로

써 천음속 유동 조건에서의 예측 정확성을 확인하였다.
본 연구에서는 로터 블레이드 공력해석 연구에 LBM 해석 

기법의 적용 가능성을 확인하기 위해 제자리 및 전진 비행 

중인 단일 로터에 대한 전산해석을 수행하였다. 이를 위해 

Fig. 1 D3Q19 model[20]

LBM 기반의 상용 소프트웨어인 PowerFLOW를 활용하였다. 
제자리 비행 중인 로터의 공력 성능과 후류 구조를 실험 결

과와 비교함으로써 전산해석의 정확성을 검증하고, 전진 비행 

시 발생하는 비대칭적인 공기역학적 현상을 분석하였다.

2. 지지배배방방정정식식  및및  해해석석기기법법

2.1 Lattice-Boltzmann 방방정정식식

Lattice-Boltzmann 방정식은 입자들은 이산화된 격자 내에서 

분포함수를 따라 위치하고 하나의 입자가 한 지점에서 지점 

자체를 포함하여 N개의 특정 방향으로 이동과 충돌이 가능하

다. LBM에서 입자의 이동은 DaQb 모델로 표현되며 a는 차원

의 개수, b는 분포함수의 방향을 나타낸다. 본 연구에서는 3
차원 해석에서 주로 사용되는 D3Q19모델을 사용하고, 이산화

된 격자와 입자의 이동은 Fig. 1와 같이 표현할 수 있다[17].
Lattice-Boltzmann 방정식은 시간-외재적 이류 방정식에 기

반을 두어 다음과 같이 나타낸다.

 ∆ ∆  (1)

여기서 는  (  )에 따른 번째 방향의 입자 분

포 함수를 나타내고, ∆와 ∆는 공간과 시간 변화를 나

타낸다. 식 (1)의 왼쪽 항들은 입자들의 이류에 관한 식들을 

나타내고, 오른쪽 항의 경우 입자들의 충돌에 관한 식으로 입

자간의 충돌로 인한   함수의 변화율을 나타낸다. 충돌 항 

는 Bhatnagar-Gross-Krook(BGK) 완화 모델에 의해 다음과 

같이 나타낸다[15,21].
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 

∆
  

  (2)


은 입자가 충돌 후 안정화되는데 걸리는 시간을 무차원한 

계수로 동점성계수 와 다음과 같은 관계를 가진다.

   


 (3)


는 국소 평형 분포함수로 D3Q19 모델에서는 다음과 같이 

나타낸다.


 · 


·  


 · (4)

는 거시적 속도, 는 번째 방향의 가중치로 입자에 따라 

다음과 같은 값을 가진다.

 











  
  

   
(5)

각 입자점에서 갖는 밀도, 운동량은 식 (1)을 이용하여 다음

과 같이 나타낸다.

 


 (6)

 


  (7)

2.2 LBM-VLES Model
Lattice-Boltzmann 방정식을 해석하는 것은 이산화된 입자의 

수와 최소 크기의 난류를 포착하기 위한 격자 해상도의 한계

를 동적 범위(마하수) 내에서 Navier-Strokes 방정식을 직접 시

뮬레이션을 하는 것과 같다. 본 연구에서는 난류 모델링을 위

해 Renormalization Group (RNG) k-ε 모델[22]의 변형된 형태

를 LBM에 적용했고, 이를 LBM-Very Large Eddy Simulation 
(LBM-VLES)라 한다[23]. RNG k-ε 모델은 점성 완화 시간

(Viscous Relaxation Time)에 추가되는 난류 완화 시간

(Turbulence Relaxation Time)을 계산하는 데 사용되고 식은 다

음과 같다.

  


(8)

   , 는 난류 운동 에너지를 나타내고, 는 변형, 
소용돌이, 나선의 함수로 구성되어 있다.

2.3 Wall Model
PowerFLOW에서는 압력 구배 효과를 동적으로 통합하는 

Wall Model을 사용하여 표면 근처의 Boundary Layer를 효율적

으로 모델링한다[23]. 여기서 는 벽 거리 좌표,   , 
B = 5이고, 는 다음과 같이 벽면 전단응력에 대한 함수로 

정의할 수 있다.




 





 (9)

 

 (10)

  (11)

3. 공공력력해해석석  모모델델링링  및및  유유동동  조조건건

본 연구에서는 단일 로터의 제자리 비행 해석 검증을 위해 

실험데이터가 존재하는 Caradonna and Tung[24]의 형상을 이

용하였다. 로터 블레이드는 비틀림과 후퇴각이 없는 직사각형 

형상이며 단면은 NACA0012 에어포일로 구성되어 있다. 블레

이드 형상에 대한 자세한 조건은 Table 1에 나타내었다.
Fig. 2는 공력해석을 위한 전체 계산영역과 효율적으로 조

밀한 격자를 분포하기 위한 Variable Resolution(VR) 영역을 나

타낸다. 전체 계산영역의 크기는 로터 지름(D)의 40배로 충분

한 크기로 구성하였으며 총 약 2,000만 개의 격자를 사용하였

다. PowerFLOW에서 공간격자 조밀도는 VR 레벨에 따라 최

소 격자 크기를 기준으로 2배씩 증가한다. 본 연구에서는 전

체 계산영역을 16개의 VR으로 분할하여 구성하였고 로터 블

레이드 근처 유동을 보다 정확하게 예측하기 위해 최소 격자 

크기는 0.7 mm로 설정하였다. Fig. 3(a)와 3(b)는 각각 표면격

자와 공간격자를 나타내며 로터의 앞전과 뒷전의 곡면을 정

확하게 표현하고 급격하게 변하는 유동을 예측하기 위해 표

면격자를 밀집시켰다. 또한, 로터 후류의 거동과 와도장을 효

과적으로 예측하기 위해 로터 회전면을 기준으로 하류 방향

에 조밀한 격자를 배치하였다.

Airfoil NACA0012
Chord 0.1905 m

Rotor Radius 1.143 m
Aspect Ratio 6
Hub Radius 0.2286 m

Table 1 Geometry of Caradonna and Tung rotor
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Fig. 2 Computational domain

(a)

(b)

Fig. 3 Mesh system for rotor simulation: 
           (a) surface mesh, (b) volume mesh 

경계 조건으로는 Inlet, Outlet 조건을 사용하였으며 로터 

블레이드 표면에서는 점착조건(No-slip Condition)을 적용하였

으며 회전하는 격자 영역과 비회전하는 격자 영역의 경계는 

Sliding Mesh 기법을 사용하여 처리하였다. 전산해석은 로터 

Fig. 4 Total thrust coefficient at various pitch angles

회전수 기준으로 총 10회전 동안 진행했으며 시간 간격은 프

로그램 내부에서 최소 격자 크기에 따라 Courant Friedrichs 
Lewy(CFL) 수가 1이 되도록 계산되며 방위각으로 표현하면 

약 0.01°씩 회전하는 시간 간격을 사용하였다[25]. 안정적인 

결과를 얻기까지 초기에 약 3회전이 소요되었고 본 논문에서

의 결과는 6회전 이후 4회전 동안의 데이터를 시간에 대해 

평균화를 통해 얻었다. 본 연구에서 로터 회전 속도는 1250 
RPM으로 설정하였으며 Tip Mach Number는 0.439이다.

4. 공공력력해해석석  결결과과  및및  검검증증

4.1 제제자자리리  비비행행  중중인인  로로터터  공공력력해해석석  및및  검검증증

LBM을 이용한 로터 해석의 유효성을 검증하기 위해 제자

리 비행 중인 Caradonna and Tung 로터의 피치각 5°, 8°, 12° 
조건에서 추력계수, 스팬 방향으로의 추력계수 분포, 특정 스

팬 위치에서의 압력계수, Vortex Trajectory를 예측하고 실험 

결과와 비교하였다. 로터 10회전에 대한 전산해석 시간은 

Intel(R) Xeon(R) Gold 6230R CPU 2.1GHz 100 cores를 이용한 

병렬계산으로 약 30시간이 소요되었다.
Fig. 4에서는 피치각 5°, 8°, 12° 조건에서 전체 로터 추력 

계수 값을 실험 결과와 비교하였다. 전반적으로 오차가 약 6 
~ 8%로 실험값과 근사한 결과를 도출하였으며 피치각이 작

을수록 실험값과 좀 더 유사한 결과를 얻을 수 있는 경향성

을 확인하였다.
Fig. 5에서는 피치각에 따른 블레이드 스팬 방향으로의 추

력 계수 분포를 실험 결과와 비교하였다. 전반적으로 실험 결

과와 유사한 결과를 확인하였으나, 부분적으로 실험값과 대비
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            (a)

              (b)

              (c)

Fig. 5 Sectional thrust coefficient at various pitch angles: 
                  (a) 5°, (b) 8°, (c) 12°

              (a)

              (b)

              (c)

Fig. 6 Pressure coefficient distribution at collective pitch angle 
              of 5°: (a) r/R = 0.68, (b) r/R = 0.8, (c) r/R = 0.96
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              (a)

            (b)

              (c)

Fig. 7 Pressure coefficient distribution at collective pitch angle 
              of 8°: (a) r/R = 0.68, (b) r/R = 0.8, (c) r/R = 0.96

              (a)

              (b)

              (c)

Fig. 8 Pressure coefficient distribution at collective pitch angle 
              of 12°: (a) r/R = 0.68, (b) r/R = 0.8, (c) r/R = 0.96
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Fig. 9 Wake structures represented by an iso-surface of 
                    λ2-criterion colored by vorticity magnitude 
                    for isolated rotor in hovering flight 

Fig. 10 Vorticity Contour for isolated rotor in hovering flight

하여 추력값을 다소 크게 예측하고 특히 블레이드 끝단 부근

에서 오차가 발생하는 것을 확인할 수 있었다.
Fig. 6-8에서는 특정 스팬 위치(r/R = 0.68, 0.8, 0.96)에서의 

압력계수 분포를 실험 결과와 비교하였다. 각 스팬 위치에서

의 압력 계수 분포 결과는 실험결과와 전반적으로 유사한 값

을 도출하였으나 로터 블레이드 팁 부근의 에어포일 앞전에 

위치한 Suction Peak의 세기가 상대적으로 작게 예측하는 것

을 확인하였다. 표면격자와 공간격자가 만나는 지점에 생성되

는 분해된 표면격자의 불연속성으로 인해 압력계수 분포가 

약간 진동하는 특성이 나타났다.
Fig. 9, 10은 피치각 8° 조건에서 제자리 비행 10회전 이후 

로터 회전에 의해 발생한 후류 구조와 로터 중심 단면에서의 

               (a)

               (b)

               (c)

Fig. 11 Tip vortex trajectories at various collective pitch angles: 
               (a) 5°, (b) 8°, (c) 12°
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Fig. 12 Time history of thrust coefficient 

Vorticity Contour를 나타내었다. 제자리 비행 중인 로터 후류

는 Helical Wake Structure 형태를 유지하면서 하류 방향으로 

전파되고 축 중심 방향을 향해 수축함을 확인할 수 있다. 로

터 중심에서 발생하는 반대 방향의 Counter Vortex의 존재를 

확인할 수 있고, 로터 끝단에서 나오는 Tip Vortex의 강한 

Vorticity가 아래로 전파되면서 감소하는 것을 확인할 수 있다.
Fig. 11에서는 피치각 5°, 8°, 12° 조건에서 로터 회전에 따

른 Tip Vortex의 이동 경로를 예측하고 스팬 방향(r/R), 축 방

향(z/R) 위치를 실험 결과와 비교하였다. 총 10회전 전산해석 

결과 중 8 ~ 10회전에서 얻은 수렴된 Vortex 궤적을 사용하였

으며 Vorticity Contour 단면에서 Vortex의 중심이 이동하는 경

로의 좌표를 추적하여 측정하였다. 스팬 방향의 로터 중심으

로 수축하는 궤적(r/R)과 축 방향의 아래로 전파되는 궤적

(z/R) 모두 실험값과 비교하여 전반적으로 우수한 정확도의 

결과가 도출되었다. 하지만 피치각도 12°에서는 로터가 하류 

방향으로 전파될수록 실험 결과와 다소 오차가 발생하는 것

을 확인할 수 있었다. 실험 결과와의 비교 검증 연구를 통해 

LBM 전산해석 기법이 제자리 비행 중인 로터의 공력성능뿐

만 아니라 후류 구조도 효율적이면서도 정확하게 예측할 수 

있음을 확인하였다.

4.2 전전진진  비비행행  중중인인  로로터터  공공력력해해석석  

LBM 기법을 이용하여 전진 비행 중인 로터의 공력해석을 

수행하기 위해 Caradonna and Tung 형상에 피치각도 8°, 전진

비 0.2 조건에 대한 시뮬레이션을 수행하였다. 제자리 비행 

해석에 사용된 격자와 동일한 격자에서 최소 격자 크기를 1 
mm로 변경하였고 시간 간격은 방위각 기준 약 0.012°씩 회전

하는 시간 간격을 사용하였다. 전산해석은 총 로터 회전수는 

10회전 동안 진행하였다. 해석시간은 Intel(R) Xeon(R) Gold 
6230R CPU 2.1GHz 200 cores를 이용한 병렬계산으로 약 

Fig. 13 Pressure on the upper surface of the rotor blade

Fig. 14 Wake structures represented by an iso-surface of 
      λ2-criterion colored by vorticity magnitude 

                      for isolated rotor in forward flight

12시간이 소요되었다. 최소 격자 크기가 증가함에 따라 시간 

간격이 약간 증가했고 병렬계산 코어 수가 2배 증가하여 해

석 시간이 약 50% 이상 감소했다.
Fig. 12에서는 전진 비행 시 시간에 따른 단일로터의 추력 

계수 변화를 나타내었다. 해석 결과 약 3회전 이후 추력 계수

가 수렴된 이후에는 일정한 진폭으로 진동하는 것을 확인하

였으며, 2매 블레이드의 특성상 방위각 180° 간격으로 1회전

당 2개의 주기를 가지는 것을 확인하였다.
Fig. 13에서는 로터 1회전 동안 방위각에 따른 로터 윗면

의 압력 분포의 변화를 나타내었다. 상대속도의 크기가 작은 

Retreating Side와 상대속도가 큰 Advancing Side에서 압력 분
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(a)

(b)

(c)

Fig. 15 Sectional vorticity contour along forward direction: 
                   (a) x = 1R, (b) x = 2R, (c) x = 3R

포가 뚜렷하게 차이가 나타났고, 이를 통해 Retreating Side와 

Advancing Side에서 양력 비대칭 현상이 발생하는 것을 확인

할 수 있었다. 방위각에 따른 압력 분포 변화를 통해 전진비

행 조건에서 발생하는 Cyclic 한 공력 하중의 변화를 관찰할 

수 있었다.
Fig. 14, 15는 각각 전진 비행 중인 단일로터에서 발생하는 

후류 구조와 로터 중심으로부터 하류 방향으로 1R, 2R, 3R 
지점에서 Vorticity Contour이다. Helical Wake Structure가 로터

의 전진 방향(x축)을 따라 전파되면서 간섭현상이 발생하는 

것을 확인할 수 있다. Vorticity Contour를 통해 Advancing Side
의 후류가 Retreating Side의 후류보다 더 멀리, 더 크게 발달

하는 후류의 비대칭성을 확인할 수 있고, 로터 중심에서 멀어

질수록 Inboard 후류와 Tip 후류가 각각 Z, -Y 방향으로 전파

되며 전진 비행 중 로터에서 발달한 후류의 비정상 거동을 

비교적 잘 모사하는 것을 확인하였다.

5. 결결    론론

본 연구에서는 Lattice-Boltzmann Method(LBM) 기반의 상용 

소프트웨어인 PowerFLOW를 이용하여 제자리 및 전진 비행 

중인 단일 로터 블레이드에 대한 공력해석을 수행하였다. 제

자리 비행 조건에 대한 해석자 검증을 위해 Caradonna and 
Tung 로터 시험결과를 활용하였다. 다양한 피치 각도에 따른 

추력계수, 압력계수, Tip vortex 궤적을 비교하였고, 이를 통해 

LBM 해석이 시험 결과와 상당히 유사한 결과들 도출할 수 

있음을 확인하였다. 전진 비행 해석에서는 Retreating Side와 

Advancing Side에서 발생하는 양력 비대칭 현상과 방위각에 

따른 공력의 Cyclic 변화를 관찰할 수 있었다. 또한, 후류 구

조와 와도장 분석을 통해 전진 비행에서 나타나는 후류의 비

대칭성을 확인할 수 있었다.
본 연구를 통해 LBM 해석을 로터 블레이드의 공력해석 

연구에 활용될 수 있음을 확인할 수 있었고, 기존의 유한체적

법 기반의 Reynolds-averaged Navier-Stokes(RANS) 해석을 수행

하는 상용 소프트웨어에 비해 작은 시간 간격(방위각)을 사용

했음에도 짧은 시간 내에 정확하고 효율적인 해석이 가능함

을 확인하였다. 본 연구에서는 제자리 비행 조건에 대한 검증

을 주로 다루었으나 향후 연구에서는 로터 블레이드의 트림 

해석을 고려하여 전진 비행 조건에 대한 검증을 수행할 계획

이다. 또한, 로터-동체 형상에 관한 검증 연구를 수행하고 

UAM 비행체 공력 및 소음예측 연구로 확장하고자 한다.
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본 연구는 과학기술정보통신부의 재원으로 한국연구재단의 

지원을 받아 수행되었습니다. (NRF-2017R1A5A1015311, 
NRF-2021R1C1C1010198)

Note

This paper is a revised version of a paper presented at the 
KSCFE 2021 Fall conference, Siheung, Gyeonggi-do, November 
11-12, 2021.
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