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1. 서 론

현재 대부분의 항공기는 기술적으로 비약적인 발전을 해왔음에도 불구하고 화석 

연료를 사용하는 연소 엔진을 주된 추진시스템으로 사용한다. 지속적인 화석 연료 사

용이 기후 온난화, 폭염, 해수면 상승 등 이상기후를 유발함에 따라 전 세계 195개국이 

참여하는 ‘파리기후변화협정’과 2050년까지 탄소 배출량을 ‘0’으로 만드는 ‘탄소 중립 
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A B S T R A C T

The development of eco-friendly aircraft with a distributed electric propulsion(DEP) 

system has garnered significant attention due to the push for carbon neutrality. The DEP 

system helps improve aerodynamic efficiency, reduce noise levels, and lower carbon 

emissions. However, as the number of propellers increases, the interaction between the 

propellers and wings has emerged as a critical factor affecting aerodynamic performance. 

This study delves into the effects of propeller wakes on flow separation, skin friction, and 

overall aerodynamic performance of fixed-wing aircraft in detail. Using the lattice- 

Boltzmann method(LBM), computational analysis of the NASA X-57 Maxwell aircraft in 

its full configuration with 12 propellers was conducted. The study concluded that the 

propeller wake accelerates the flow around the fixed-wing, leading to an increase in suction 

peak and skin friction, as well as a delay in flow separation. Additionally, it was confirmed 

that the strong upwash flow induced by counter-rotating propellers results in flow 

separation at high angles of attack, thereby increasing drag.
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2050’과 같은 이상기후 위기에 대응하기 위한 전 세계적 노력이 이뤄지고 있다. 또한, 프랑스는 기차로 2시간 30분 이내 

항공편 금지, 스웨덴은 항공기 운항에 대한 강력한 규제 및 반 비행 사회 운동이 이루어지고 있다. 

항공산업의 탄소 배출량은 전체 탄소 배출량의 약 2~3% 수준을 차지하며 수송 부문 탄소 배출량만을 고려했을 시 약 

14% 비중을 차지하고 있다. 현재 비중의 상승률은 점차 증가하고 있으며, 승객 1인당 1 km 이동 시 배출되는 탄소량은 다

른 교통수단보다 월등히 높아 항공산업의 탄소 배출량 저감이 시급하다[1]. Deloitte의 예측에 따르면 2040년 유럽 내 

1,000 km 미만 항속거리를 갖는 항공기는 수소연료전지 또는 배터리 전기 추진 항공기로 대체될 예정이며 전 세계 항공산

업은 머지않은 미래에 친환경 항공기를 개발해야 하는 상황이다. 이에 따라 기존의 항공유 기반 동력원을 대신하여 태양

광 에너지, 연료전지, 배터리 등을 동력원으로 이용하는 친환경 항공기에 대한 연구가 다수 수행되고 있으며[2], 특히 유럽

의 경우 ZEROAVIA(영국)사의 Hyflyer II, GKN Aerospace(영국)사의 H2GEAR, Pipistrel Aircraft(슬로베니아)사의 

Miniliner 등 친환경 항공기 개발이 활발히 진행되고 있다. 또한, 친환경 항공기 연구와 함께 다수의 프로펠러를 사용하여 

전력 소비를 감소시키며 추진 효율을 높일 수 있는 분산전기추진(Distributed Electric Propulsion, DEP) 시스템의 적용 사

례도 증가하고 있다[3]. 분산전기추진 시스템은 소수의 대형 추진 장치를 다수의 소형 추진 장치로 분산 배치하여 기체에 

장착하는 방식이며, 추진 시스템의 Redundancy를 확보할 수 있을 뿐만 아니라 다중 모터 및 제어기 구성을 통해 추진 시

스템을 이중화하여 제어력과 조종성을 향상시킬 수 있다[4]. 또한, 다수의 프로펠러에서 생성되어 가속된 유동을 활용하

면 날개 표면에서의 유동 박리 현상을 지연할 수 있고 고양력을 확보할 수 있다[5]. 이러한 장점으로 인해 분산전기추진 시

스템을 활용한 다양한 미래형 항공기 개발 연구가 활발히 수행되고 있다[6-9]. 

하지만 분산전기추진 시스템에서는 프로펠러와 날개 간의 상호작용이 강하게 발생하고, 이로 인해 발생한 비정상 공력 

하중은 항공기에 진동을 유발할 뿐 아니라 소음까지 증가시킨다[10]. 또한, 프로펠러에서 발생하는 후류가 날개와 부딪히

면서 나선형 후류 구조가 형성되지 않으며 프로펠러에는 국부적으로는 지면 효과까지 발생한다[11]. 따라서 분산전기추

진 시스템을 적용한 항공기를 설계하기 위해서는 프로펠러-날개에서 발생하는 공기역학적 간섭 효과에 대한 정확한 예측

과 분석이 요구된다. 프로펠러-날개 간의 상호작용이 유동 특성과 공력 성능에 미치는 영향을 분석하기 위해 실험, 전산 해

석적 연구들은 다수 수행되었다. Witkowski 등[12]은 와류 격자법을 적용한 전산해석과 풍동실험을 통해 날개의 가로세

로비 감소, 프로펠러의 전진비 증가에 따라 날개의 양항비가 감소하는 경향성을 확인하였다. Johnson 등[13]은 Tractor 타

입의 프로펠러에서 발생하는 후류가 날개에 미치는 영향에 대해 실험을 진행하였다. 프로펠러가 날개의 Inboard-up 방향

으로 회전할 때 날개에서 높은 양력계수가 나타났으며, 날개의 가로세로비에 따라 항력계수가 최대 40% 이상 낮게 나타

남을 확인하였다. Catalano 등[14]은 날개의 양항비를 Pusher 프로펠러 장착 위치에 따라 비교 분석을 진행하였다. Pusher 

프로펠러-날개 간 수직거리를 변화했을 경우, 프로펠러의 위치가 높을수록 날개의 양항비는 증가함을 확인하였다. 

Chandukrishan 등[15]은 프로펠러의 타입을 Tractor, Pusher로 구분한 후 날개에 미치는 공기역학적 영향성을 비교하였

다. Tractor 타입의 프로펠러 후류는 날개에 전반적인 영향을 미쳐 Pusher 타입의 날개보다 공력 성능이 더욱 우수하게 나

타남을 확인하였다. Tai 등[16]은 프로펠러 효과가 반영 가능한 패널 기반의 공력해석 기법을 개발하여 프로펠러의 

Upwash, Downwash 효과에 따른 날개의 공력 변화에 대한 검증을 수행하였다. 또한, 분산추진 비행체인 KARI의 

OPPAV(Optional Piloted PAV) 형상과 QTP 비행체를 해석하여 프로펠러 구동에 의한 날개의 전체 양력 및 공력 하중 분

포의 변화를 분석하였다. Park 등[17]은 프로펠러가 회전할 경우 날개의 고양력 장치 장착 여부에 따라 변화되는 공력 성

능을 분석하였다. 고양력 장치를 장착한 날개는 프로펠러 후류에 의해 최대 양력계수가 증가하고 실속 받음각이 감소함을 

확인하였다.

한편 분산전기추진 비행체의 날개에서는 다수의 프로펠러가 만들어내는 후류로 인해 매우 복잡한 유동이 유입된다. 

Dennis[18]는 프로펠러 개수에 따라 날개의 공력 특성에 미치는 영향을 분석하였으며, 12개의 프로펠러를 가진 날개가 2
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개의 프로펠러를 가진 날개보다 양항비가 증가했고 프로펠러의 효율이 더 높게 나타남을 확인하였다. Gallani 등[19]은 

Cessna Grand Caravan 모델에 분산전기추진 시스템을 적용하여 프로펠러 후류가 날개의 항력에 미치는 영향을 분석하였

다. 날개의 유도 항력은 날개 스팬 길이가 일정한 상태에서 날개 면적이 감소해도 미비한 영향이 나타났으며, 가로세로비

가 일정한 상태에서 날개 면적이 감소하면 항력이 증가하는 경향성을 확인하였다. Moore 등[20]은 Tecnam p2006t 모델

에서 프로펠러의 개수에 따른 항공기의 최소 이륙거리에 대해 분석하였다. 최적의 2개 프로펠러 사용과 비교하여 총 16개

의 프로펠러를 사용하였을 때 이륙거리를 50% 이상 줄일 수 있음을 확인하였으며 8개의 프로펠러 사용 시 43% 적은 이륙

거리와 허용 소음을 60 dBA까지 줄일 수 있는 것을 확인하였다.

앞선 문헌 조사를 통해 프로펠러의 타입, 위치, 회전 방향, 개수 등은 프로펠러-날개 상호작용 현상과 이로 인한 공력 성

능 변화에 중요한 영향을 미치는 것을 확인할 수 있다. 본 연구에서는 이전 연구에서 수행한 해석자 검증 연구[21]를 바탕

으로 다수의 프로펠러가 장착된 분산전기추진 항공기 전기체 모델에서 발생하는 프로펠러-날개 간 상호작용 현상이 날개

의 공력 성능 변화에 미치는 영향을 분석하였다. 다수의 프로펠러가 장착된 NASA의 X-57 Maxwell 항공기를 전산해석 

모델로 이용하였고 lattice-Boltzmann method(LBM) 기반의 전산해석을 통해 날개의 받음각과 프로펠러 간의 회전 방향

에 따라 날개의 표면 압력 분포, 표면 마찰, 양력, 항력 성능을 비교하였다.

2. 전산해석 기법 

2.1 LBM 전산해석 기법 

본 연구에서는 LBM 전산해석 기법을 사용하여 DEP 시스템 항공기에 대한 공력해석을 수행하였다. LBM 해석 기법은 

기존의 Reynolds-averaged Navier–Stokes(RANS) 해석과 같이 편미분 방정식으로 구성된 Navier–Stokes 방정식을 수

치적으로 이산화하여 해를 도출하는 방법과 달리 운동학 이론을 기반으로 대수방정식 형태의 지배방정식을 이용한다

[22]. 따라서 별도의 행렬 계산 없이 지배방정식을 계산할 수 있어 병렬화 작업이 수월하고 상대적으로 효율적인 계산이 

가능한 특징이 있다[23]. 이에 따라 최근 LBM 전산해석 기법을 사용하여 공력 성능을 예측하는 다수의 연구가 수행되고 

있다[24-26].

LBM 기법에서 입자들은 이산화된 격자 내에 lattice-Boltzmann 방정식에 따라 분포되어 있다. 입자들은 지정된 방향

으로 이동과 충돌이 가능하며, 입자들의 이동은 DaQb 격자 모델로 표현된다. 여기서 a는 차원의 개수, b는 입자들이 격자 

내에서 이동할 수 있는 방향의 개수를 의미한다. 본 연구에 사용된 모델은 3차원 해석에 사용되는 D3Q19 모델을 사용하

였으며, 이산화된 격자와 입자들의 이동을 Fig. 1에 표현하였다. 식 (1)은 lattice-Boltzmann 방정식을 이산화된 공간에 고

려하여 나타내었다. 여기서 좌변의 는 위치에서 방향으로 입자들의 위치 이동에 따른 분포함수를, 는 방향으로 이

동하는 입자의 속도벡터를 의미한다. 우변의   경우 선형화된 충돌항으로 입자들의 충돌을 나타내며 Bhatnagar- 

Gross-Krook(BGK) 완화 모델에 의해 다음 식 (2)와 같이 정의된다[27]. 


∆ ∆ 

     (1)

  




 

  (2)
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Fig. 1. D3Q19 model for LBM simulation

식 (2)에서의 는 완화 시간(Relaxation Time)을 의미하며 충돌한 이후 입자들이 평형상태로 도달하는 시간을 무차원

화로 표현한 값이다. 여기서 완화 시간(Relaxation Time)인 는 격자 공간의 크기, 유체의 점성, 이산 시간 간격에 따라 결

정된다. 식 (3)은 와 동점성계수와의 관계를 식으로 나타낸 것이며 T는 
(격자의 음속)과 ∆(Time Step)을 의미한다.

   



  (3)


는 Maxwell Boltzmann의 국소평형분포함수로 속도의 2차 항까지 Taylor 전개하여 식 (4)에 나타내었다. 여기서 

는 유동 속도이며 ρ는 유체의 밀도, 는 방향으로의 가중치 상수로 식 (5)와 같이 정의된다. 


    ·





·
 




·  (4)

 














  




  




  

 (5)

결과적으로 이산화된 격자 내에 점에서의 유체의 밀도와 운동량은 식 (1)을 이용하여 식 (6), (7)과 같이 나타낼 수 있다.

 



  (6)

 



  (7)

난류 모델링 과정에서 BGK 완화 모델의 점성 완화 시간과 난류효과에 대해 고려해야 한다. 본 연구에서는 난류 운동 에

너지와 난류 소산을 고려한 Renormalization Group(RNG)의 변형된 형태를 적용했으며, RNG k-ω 모델을 난류 점성 완

화 시간 계산에 사용하였다. 식 (8)은 점성 완화 시간에 추가되는 난류 완화 시간을 나타내며, Cμ = 0.09, k는 난류 운동 에
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너지, 은 나선 함수를 의미한다[28]. 

   
 


 (8)

2.2 전산 해석자 검증

다수의 프로펠러를 이용하는 분산전기추진 시스템에 대한 전산해석을 수행하기에 앞서 프로펠러 후류 유동 유무에 따

른 날개의 공력 성능 변화를 예측함으로써 LBM 해석자에 대한 검증 연구를 수행하였다. 이를 위해 NASA's Workshop 

for Integrated Propeller Prediction(WIPP) 실험 모델[29]을 고려하였다. 해당 모델은 NASA X-57 항공기의 날개를 

40.5% 크기로 축소하였고 10% 축소된 C-130 수송기의 프로펠러가 항공기 날개 끝단에 위치해 있다. 따라서 프로펠러-날

개 상호 작용 효과는 날개 끝단에서 두드러지게 나타나는 것이 특징이다. 날개 받음각 0°, 5°, 7°, 15°, 프로펠러 회전속도 

5,900 RPM, 자유류 마하수 0.08의 유동 조건에 대해 총 15회전 동안 해석을 진행하고, 예측 결과를 실험값과 비교하였다. 

Fig. 2와 Fig. 3은 각각 날개 스팬 길이 방향 y/b = 90%, y/b = 66% 위치에서 프로펠러의 장착 여부에 따른 날개 표면에서

의 압력계수를 나타낸다(여기서 b는 날개의 길이).

(a) Full configuration (b) Isolated wing

Fig. 2. Comparison of the surface pressure coefficients depending on wing angles of attack at y/b = 90%

(a) Full configuration (b) Isolated wing

Fig. 3. Comparison of the surface pressure coefficients depending on wing angles of attack at y/b = 66%



29

H.S. Song, Y.H. Hwang, S.J. Kim, R.S. Myong and H. Lee / Journal of Computational Fluids Engineering

날개 받음각 15° 조건에서는 실험값 대비 압력계수를 다소 과대 예측하는 경향성이 나타났지만, 전반적으로 실험 결과

와 잘 일치하는 것을 확인할 수 있다. 또한, Fig. 2에서 확인할 수 있듯이 프로펠러가 장착된 날개 끝단에서는 프로펠러 후

류 영향으로 인해 프로펠러가 장착되지 않은 경우보다 모든 받음각 조건에서 Suction Peak 세기가 뚜렷하게 증가하였다. 

반면 프로펠러 후류 영향을 받지 않는 위치(Fig. 3)에서는 프로펠러의 장착 유무에 상관없이 모든 받음각에서 유사한 압력

계수가 도출되었다. 이를 통해 본 연구에서 사용한 LBM 해석자가 프로펠러의 후류 효과가 날개의 공력 특성 변화에 미치

는 영향을 잘 반영할 수 있음을 확인하였고, 실험 결과와 비교하여 타당한 결과를 도출할 수 있음을 검증하였다. 선행연구

로 진행하였던 해석자 검증에 대한 상세한 내용은 참고문헌을 통해 확인할 수 있다[21].

2.3 NASA X-57 Maxwell 항공기

본 연구에서는 다수의 프로펠러에서 발생하는 후류 유동이 날개에 미치는 공기역학적 상호작용을 연구하기 위해 

NASA X-57 Maxwell 항공기를 이용하였다[30]. NASA X-57 Maxwell 항공기 모델은 각 날개 끝에 장착된 직경 1.524 m 

크기의 순항(Cruise) 프로펠러 2개와 직경 0.576 m 크기의 고양력(High-lift) 프로펠러 12개로 총 14개 프로펠러로 구성되

어 있으며 날개의 길이는 9.639 m, 면적은 6.194 m2이다. 다수의 프로펠러와 날개 간의 상호작용을 확인하기 위하여 고양

력(High-lift) 프로펠러 12개만을 사용하여 해석을 수행하였으며, Fig. 4에 전산해석을 수행하기 위한 NASA X-57 Maxwell 

항공기 모델의 형상을 나타내었다. 프로펠러의 장착 여부에 따른 날개의 표면 압력 변화, 표면 마찰력 변화, 양력, 항력 변

화를 해석하기 위해 Fig. 4(a)와 Fig. 4(b) 모델의 해석 결과를 비교하였고, 추가적으로 프로펠러 회전 방향 변화가 프로펠

러-날개 상호작용에 미치는 영향성을 분석하기 위해 Fig. 4(b), Fig. 4(c) 모델의 결과를 비교하였다. Fig. 4(b) 형상은 이웃

하고 있는 프로펠러 간의 회전 방향이 동일한 반면, Fig. 4(c) 형상은 이웃하고 있는 프로펠러 간의 회전 방향을 인위적으

로 반대 방향으로 설정하였다. 

(a) Power-off case (b) Power-on case with co-rotating 

propeller 

(c) Power-on case with counter-rotating 

propeller

Fig. 4. Geometry of NASA X-57 Maxwell aircraft with DEP system

2.4 전산해석 격자 및 유동 조건 

전산해석을 위한 계산 영역과 프로펠러와 날개 주변의 공간 격자 배치는 각각 Fig. 5와 Fig. 6에 나타내었다. 전체 계산 

영역은 정육면체의 형상이며 크기는 날개의 스팬 길이(S)의 10배가 되도록 설정하였고, 총 격자 수는 약 2.4억 개를 사용

하였다. 이때의 최소 격자의 크기는 날개 끝단 시위 길이의 0.5 %에 해당하는 3 mm 크기이다. 계산 영역 내의 격자의 조밀

도는 Power FLOW 해석자에서 사용하는 Variable Resolution(VR) 기능을 이용하여 전체 계산 영역을 총 14개의 VR 영

역으로 구분하고 격자의 조밀도를 조절하였다. 프로펠러 주변으로는 실린더 형태의 회전 영역을 설정한 후 격자를 회전시
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키는 기법인 Sliding Mesh 기법을 사용하여 회전 효과를 부여하였다. 경계 조건으로는 프로펠러 회전면을 기준으로 전면

에는 Velocity Inlet 경계 조건과 나머지 면에 대해서는 Pressure Outlet 경계 조건을 부여하였다. 또한, 프로펠러와 날개 표

면에는 점성 효과를 고려하기 위하여 No-Slip Boundary 경계 조건을 적용하였다. 

Fig. 5. Computational domain for LBM simulation

Fig. 6. Surface and volume grid systems 

전산해석을 위한 대기 및 해석 조건은 Table 1에 나타내었으며 NASA에서 진행한 전산해석 조건과 동일하게 구성하였

다[31]. 자유류 마하수는 0.092, 프로펠러 회전수는 4548 RPM으로 설정하였으며, 날개 받음각 2°, 8°, 12°, 16°의 유동 조

건에서 프로펠러 회전 기준으로 총 20회전을 수행하였다. 비정상 해석 결과의 정량적 비교 및 분석을 위해 공력 데이터는 

16~20 회전의 결과를 평균화하였다. 항공기 이륙 조건을 고려하기 위하여 고도는 2500 ft로 설정하였고, 대기압은 

92499.6 Pa, 날개 뒷전에 장착된 플랩의 전개 각도는 30° 기준으로 전산해석을 수행하였다.
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Table 1. Simulation conditions

Freestream Mach number(M∞) 0.092

Wing angle of attack(α)  2°, 8°, 12°, 16° 

Pressure 92,499.6 Pa

Reynolds number(Re) 610,000

Tip Mach number(Mtip) 0.401

Rotating speed 4,548 RPM

Time step size 0.01 deg

Total simulation time 20 revolution 

3. 전산해석 결과 

3.1 다수의 프로펠러의 후류에 의한 날개 공력 특성 변화

다수의 프로펠러에서 발생하는 후류 효과에 의한 날개의 양력, 항력 변화를 분석하기 앞서 날개 표면 압력 변화를 분석

하였다. Fig. 7, Fig. 8은 날개의 받음각을 2°, 8°, 12°, 16°으로 구분하여 프로펠러 장착 여부에 따른 날개 윗면 표면 압력을 

Static Pressure Contour 형태로 비교하였다. 프로펠러가 장착되지 않는 Fig. 7의 경우, 날개의 앞전에서 Suction Peak의 

세기가 증가하는 것을 확인할 수 있고, 날개 스팬 길이 방향으로 일정한 압력 분포가 발달하였다. 반면 프로펠러가 장착되

어 있는 Fig. 8의 경우, Fig. 7과 같이 받음각이 증가함에 따라 날개 앞전에서 Suction Peak의 세기가 증가하는 것은 공통적

으로 관찰할 수 있으나 프로펠러가 장착된 위치마다 날개 윗면 기준 우측 부분에서 Suction Peak의 세기가 더욱 높게 나타

나는 특징을 관찰할 수 있었다. 이는 프로펠러가 전방에서 바라보았을 때 기준으로 CW(Clockwise) 방향으로 회전함으로

써 날개 윗면을 기준으로 프로펠러의 우측 부분에서는 후류의 Upwash 유동이 날개의 받음각이 증가되었고 후류 유동에 

의해 유동이 속도가 가속되었기 때문이다.

(a) α = 2° (b) α = 8°

(c) α = 12° (d) α = 16°

Fig. 7. Comparison of surface pressure contours of power-off cases depending on wing angles of attack
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(a) α = 2° (b) α = 8°

(c) α = 12° (d) α = 16°

Fig. 8. Comparison of surface pressure contours of power-on cases depending on wing angles of attack

Fig. 9와 Fig. 10에서는 다수의 프로펠러 장착 여부 및 받음각의 변화에 따라 날개 표면에서 유동 박리 현상을 비교하기 

위해 날개 윗면의 표면 마찰력을 나타내었다. 항공기 날개 표면에서 유동 박리가 발생하면 유동이 더 이상 날개 표면을 따

라 흐르지 못하므로 표면 마찰력이 0이 된다. 프로펠러가 장착되지 않은 Power-off(Fig. 9)에서는 받음각이 커짐에 따라 

유동이 날개의 윗면에서 박리되기 시작하고 점차 유동 박리가 되는 영역이 넓어지는 것을 확인할 수 있다. 특히 받음각 

16° 조건에서는 날개와 동체가 접하는 Inboard 영역에서 유동 박리가 크게 발생하였으며, Hoang 등[32]이 진행한 연구에

서도 유사한 결과가 나타남을 확인하였다. 이는 날개 끝단에서 발생하는 강한 끝단 와류의 영향으로 날개의 Inboard 영역

이 Outboard 영역에 비해 상대적으로 유효받음각이 높아 유동 박리 현상을 촉진한 것으로 판단된다. 반면 Fig. 10과 같이 

다수의 프로펠러가 장착된 Power-on의 경우, 프로펠러로 발생한 후류 유동으로 인해 프로펠러가 장착된 위치의 날개 윗

면 표면 마찰력이 높게 나타나는 것을 확인할 수 있다. 이는 Fig. 8에서 고찰한 것과 같이 프로펠러의 후류가 날개 윗면을 

따라 흐르는 유동의 속도를 가속화시켜 표면 마찰력을 증가시켰기 때문이다.

(a) α = 2° (b) α = 8°

(c) α = 12° (d) α = 16°

Fig. 9. Comparison of the skin friction contours of power-off cases depending on wing angles of attack



33

H.S. Song, Y.H. Hwang, S.J. Kim, R.S. Myong and H. Lee / Journal of Computational Fluids Engineering

(a) α = 2° (b) α = 8°

(c) α = 12° (d) α = 16°

Fig. 10. Comparison of the skin friction contours of power-on cases depending on wing angles of attack

날개 윗면의 유동 속도에 변화를 고찰하기 위해 받음각 16° 조건에서 날개 스팬 길이 방향으로 y/b = 20%, 50%, 80% 

지점에 날개 시위 길이 방향의 속도분포를 Fig. 11에 비교하였다. 모든 지점에서 프로펠러 후류 유동의 영향으로 날개 윗

면을 지나는 유동의 속도가 상대적으로 증가한 것을 확인할 수 있다. 특히 프로펠러가 장착되지 않은 경우, 동체 부근인 

y/b = 20% 지점에서는 높은 받음각 조건과 동체와의 상호작용으로 인해 날개 앞전부터 유동 박리가 발달하였다. 반면 프

로펠러가 장착된 경우, 프로펠러 회전에 의해 발달한 후류 유동이 날개 윗면 유동의 속도를 가속화시켰고, 이로 인해 높은 

받음각 조건임에도 불구하고 유동 박리가 지연되었다. 또한 y/b = 50%, 80% 지점에서도 프로펠러가 없는 경우 관찰할 수 

있었던 날개 뒷전에서 국소적으로 발생한 유동 박리 현상이 프로펠러를 장착한 경우에는 발달하지 않았다. 

(a) Inboard section(y/b = 20%) (b) Mid section(y/b = 50%) (c) Outboard section(y/b = 80%)

Fig. 11. Comparison of streamwise velocity(x-direction) over the wing surface at angle of attack of 16°

다수의 프로펠러 장착 여부와 받음각에 따라 프로펠러에서 발생하는 후류 효과가 날개의 양력 및 항력, 양항비에 미치

는 영향을 Table 2에서 비교하였다. 날개 받음각 2°, 8°, 12°에서의 양력계수는 날개의 받음각이 커짐에 따라 점진적으로 

증가하였으나 받음각 16°에서는 실속으로 인하여 받음각 12°보다 더 낮은 양력계수가 나타남을 확인할 수 있다. 다수의 

프로펠러가 장착된 Power-on Case가 Power-off Case에 비해 평균적으로 날개의 양력이 40~45% 정도 증가했지만, 항력
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도 최대 60%까지 증가하였다. 이로 인해, 양항비는 Power-off Case가 Power-on Case보다 10~20%까지 높게 도출되었

다. 이러한 날개의 양력, 항력에 대한 결과 차이는 Fig. 7, Fig. 8에서 고찰한 프로펠러 후류 유동으로 인해 발생한 가속화된 

유동과 마찰 항력(Friction Drag)의 증가가 주된 요인으로 판단하였다. 

Table 2. Comparison of lift, drag, L/D coefficients between power-off and power-on with co-rotating cases 

Power-off Power-on with co-rotating

α CL CD L/D CL CD L/D

2° 1.911 0.172 11.11 2.776 0.325 8.53

8° 2.521 0.224 11.25 3.628 0.515 7.04

12° 2.614 0.285 9.17 4.018 0.734 5.46

16° 2.381 0.485 4.91 3.852 0.946 4.07

3.2 프로펠러의 회전 방향에 따른 날개 공력 특성 변화 

앞선 연구에서는 프로펠러의 장착 유무에 따라 발생하는 날개 공력 특성 변화에 대하여 고찰하였다면, 추가로 프로펠러 

회전 방향에 따른 날개의 공력 특성 변화에 대해 분석하였다. Fig. 12는 날개 받음각 2°에서 프로펠러들이 모두 같은 방향

으로 회전(Co-rotating)할 때와 인접해있는 프로펠러 간 서로 반대 방향으로 회전(Counter-rotating)할 때, 날개 시위 길이 

25% 위치에서의 날개 윗면의 압력계수와 프로펠러 사이의 유선을 도시하였다. 모든 날개의 윗면 압력계수는 날개 끝단으

로 갈수록 점차 증가하였으며 프로펠러가 단일 방향으로 회전을 진행하는 날개의 경우 총 6개의 프로펠러 허브 중심에서 

6개의 Suction Peak가 생기는 것을 확인할 수 있다. 

Power-on(co-rotating)

Power-off

(a) Co-rotating propeller

Fig. 12. Streamline and pressure coefficient on the upper surface of the wing surface at angle of attack of 2° 
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Power-on(counter-rotating)

Power-off

(b) Counter-rotating propeller

Fig. 12. Streamline and pressure coefficient on the upper surface of the wing surface at angle of attack of 2°(continued)

반면 프로펠러가 교차 방향으로 회전을 진행할 때는 총 3개의 Suction Peak가 발달되는 것을 확인할 수 있고, 단일 회전 

방향으로 발생한 6개의 Suction Peak와 달리 교차 회전 방향으로 발생한 3개의 Suction Peak는 진폭이 크며, 간격 또한 넓

게 나타났다. 이는 프로펠러의 회전 방향에 따라 나타낸 Streamlines에서 확인할 수 있듯이 단일 방향으로 회전하는 Fig. 

12(a)에서는 중첩되는 영역 없이 총 6개의 영역에서 위로 향하는 Streamline이 나타나는 것을 확인할 수 있다. 반면 교차 

방향으로 회전한 Fig. 12(b)에서는 프로펠러와 프로펠러의 사이에서 위로 향하는 Streamline이 중첩으로 발생하여 총 3개

의 영역이 생기는 것을 확인할 수 있으며, 이는 Suction Peak의 진폭을 더욱 크게, 간격은 넓게 만드는 것으로 판단된다. 

다수의 프로펠러 회전 방향에 따른 날개의 양력, 항력, 양항비 변화는 Table 3에서 비교하였다. 프로펠러의 회전 방향에 

상관없이 날개 받음각 2°, 8°, 12°에서의 양력계수는 날개의 받음각이 커짐에 따라 점진적으로 증가했지만, 받음각 16°에

서는 실속으로 인하여 받음각 12°보다 더 낮은 양력계수가 나타남을 확인할 수 있다. 전반적으로 단일 방향으로 회전하는 

프로펠러의 날개가 교차 방향으로 회전하는 경우에 비해 평균적으로 약 5% 정도 양력이 높게 도출되었고, 양항비도 약 

4~6% 정도 높았다. 이는 Fig. 12에서 확인하였듯이 프로펠러가 단일 방향으로 회전하면서 날개 전체에 걸쳐 전반적인 낮

은 압력이 나타났지만, 교차 방향으로 회전하는 경우 날개 전체가 아닌 특정 위치에서만 낮은 압력이 발생하다 보니 상대

적으로 양력이 적게 발생하였다. 반면, 날개 받음각 16° 조건에서는 프로펠러가 교차 방향으로 회전하는 경우가 항력이 약 

23% 높게 발생하였다. 앞서 Fig. 11에서 고찰한 것과 같이 프로펠러가 단일 방향으로 회전할 경우, 날개 받음각 16° 조건

이라고 하더라도 프로펠러 후류 유동의 영향으로 유동 박리 현상이 지연되었다. 하지만 프로펠러가 교차 회전하는 경우에

서는 프로펠러 사이의 Upwash 유동이 중첩되어 국소적으로 날개의 받음각을 증가시켰고, 이로 인해 유동 박리 영역이 증

가하여 항력이 증가한 것으로 판단하였다. 
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Table 3 Comparison of lift, drag, L/D coefficients between co-rotating and counter-rotating case 

Power-on with co-rotating Power-on with counter-rotating

α CL CD L/D CL CD L/D

2° 2.773 0.325 8.53 2.493 0.319 7.81

8° 3.628 0.515 7.04 3.498 0.514 6.81

12° 4.018 0.735 5.46 3.964 0.701 5.56

16° 3.852 0.946 4.07 3.476 1.165 2.98

4. 결 론

본 연구에서는 다수의 프로펠러 장착 유무와 회전 방향에 따른 공력 특성에 관한 전산해석을 수행하였다. 유동 해석을 

위해 LBM 기법을 사용하였고, NASA의 실험 데이터를 활용하여 분석하였다. 날개의 받음각 2°, 8°, 12°, 16°에서 연구를 

수행하였고, Power-off와 Power-on 비교를 통해 프로펠러 유무에 따른 공력 특성 차이도 분석하였다. 또한, Power-on 프

로펠러의 회전 방향 변화에 따른 날개의 양력, 항력에 대해서도 비교를 진행하였다.

프로펠러 장착 시 Power-off 대비 날개의 양력이 더 증가하였으며, 날개의 표면 압력 분포에서도 일관적인 결과를 나타

냈다. 프로펠러-날개 상호작용이 날개의 윗면에 영향을 미치는 것을 Static Pressure Contour를 통해 확인하였으며 날개 

윗면의 압력이 낮아지는 것을 확인하였다. 프로펠러에서 발생한 후류는 날개 윗면의 표면 마찰을 증가시켰을 뿐만 아니라 

유동 박리 현상을 지연시키는 효과도 발생하였다. 프로펠러의 회전 방향을 통해 단일 방향으로 회전하는 경우, 교차 방향

으로 회전하는 경우보다 날개 윗면의 표면 압력 분포가 규칙적으로 발생하였으며 이는 날개의 더 높은 양력을 유발하는 

것으로 나타났다. 또한, 회전 방향으로 인한 중첩된 후류는 고 받음각에 다수의 유동 박리 영역을 만들어 항력을 높이는 것

을 확인하였다.

본 연구를 통해 다수의 프로펠러 장착 유무와 회전 방향이 날개의 표면 압력, 양력, 항력에 미치는 영향에 대해 고찰하였

다. 프로펠러에서 발생된 후류는 날개에 상당히 영향을 미치는 것을 확인하였으며, 공기역학적 성능 면에서 중요한 설계 

인자로 고려될 것으로 판단된다. 본 연구에서는 프로펠러의 휴루가 날개의 공력 성능에 미치는 영향성을 고찰하였지만, 

향후 연구에서는 프로펠러-날개의 거리에 따른 공력 특성 차이를 비교할 예정이며 더 나아가 프로펠러-날개 간의 상호작

용이 소음에 미치는 영향을 고려할 예정이다.
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