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ABSTRACT

A� compound� helicopter� with� coaxial� main� rotor� and� pusher� propeller� has� been� attracting� much�

attention� due� to� its� long-range� cruise� and� high-speed� capability.� However,� the� wake� flow� from� the�

coaxial� hub� system� and� fuselage� directly� affects� the� inflow� condition� on� the� pusher� propeller� during�

high-speed� flight.� This� study� investigated� the� effects� of� hub� system� and� fuselage� wake� structures� on�

the� aerodynamics� of� pusher� propeller� using� high-fidelity� lattice-Boltzmann� method(LBM)� simulation.� The�

validation� study� of� the� LBM� simulation� against� the� measurements� on� the� ROBIN� fuselage� model� predicts�

the� surface� pressure� coefficients� on� the� fuselage� at� different� locations.� In� this� study,� a� geometry� similar�

to� the� Sikorsky-Boeing� SB>1� Defiant� model� is� considered.� The� simulation� results� showed� that� the�

complex� wake� structure� generated� from� the� hub� system� and� fuselage� results� in� a� decrease� in� the� inflow�

velocity,� thus� leading� to� increase� in� the� effective� angle� of� attack� of� the� pusher� propeller� blades.�

Moreover,� thrust� fluctuations� of� the� pusher� propeller� were� observed� due� to� the� ingestion� of� highly�

unsteady� inflow� into� the� pusher� propeller.� It� was� concluded� that� the� simulation� results� provide� significant�

insights� into� the� flow� physics� occurring� around� the� hub� system,� fuselage,� and� pusher� propeller� in�

high-speed� forward� flight� conditions.

초   록

복합형� 회전익기는� 동축반전� 메인� 로터와� 푸셔� 프로펠러가� 장착되어� 있으므로� 고속으로� 장거리를� 비행

할�수�있다.�그러나�동축반전�허브시스템과�동체로부터�발생하는�후류가�고속�비행�중�푸셔�프로펠러의�유

입류에� 직접적인�영향을� 주며�공력�성능에� 변화를�줄� 수� 있다.� 본� 연구에서는�허브시스템과�동체�후류�구

조가�푸셔�프로펠러의�공력�성능에�미치는�영향을�분석하기�위해� Lattice-Boltzmann� method(LBM)�기반의�

상용� 소프트웨어� 프로그램인� PowerFLOW를� 사용하였다.� 전진� 비행� 조건에서의� ROBIN� 동체� 모델의� 표면�

압력� 계수를� 실험값과� 해석� 결과를� 비교하여� 해석자의� 검증을� 수행하였다.� 전산� 해석� 모델은� Sikorsky-�

Boeing� SB>1� Defiant와� 유사한� 형상을� 사용하였다.� 전산� 해석� 결과�허브시스템과� 동체에서�발생하는� 복잡

한�후류�구조로�인해�푸셔�프로펠러의�유입�속도가�감소하여�푸셔�프로펠러�블레이드의�유효�받음각이�증� �
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Ⅰ. 서  론

회전익�항공기는� 수직이착륙� 및� 제자리�비행의� 장점이�

있지만,� 고정익� 항공기와� 비교하였을� 때� 낮은� 비행� 속도

와� 짧은� 항속거리를� 가지고� 있다.� 이러한� 회전익기의� 단

점을� 보완하기� 위하여� 다양한� 형태의� 미래형� 회전익기�

개발에� 관한� 연구가� 활발하게� 진행되고� 있다[1].� 기존의�

헬리콥터는� 양력과� 추력을� 메인� 로터에서� 생성하지만,�

미래형� 회전익기는� 메인� 로터� 시스템� 이외에� 날개� 또는�

보조� 추력� 장치를� 사용하거나� 메인� 로터의� 회전면이� 회

전하는� 형태의� 복합형과� 전환형으로� 개발되고� 있다[2].�

전환형� 회전익기의� 경우� 수직이착륙,� 저속� 비행에는� 로

터를� 지면과� 수평하게� 회전하여� 기존의� 회전익기처럼� 사

용하고� 고속� 비행에서는� 로터나� 로터가� 장착된� 날개� 전

체를� 틸트하여� 메인� 로터로� 회전익� 모드와� 고정익� 모드

를� 모두� 사용한다[3].� 대표적인� 전환형� 회전익기는� 미국

의� 벨(Bell)사에서� 개발한� V-280� Valor가� 있다.� 대표적�

적용�기술로는� V-tail� 형상을�통한�고속�성능�향상,� 복합

재료� 동체,� 엔진을� 제외한� 틸트� 로터� 방식� 등이� 주요� 특

징이다[3].� 복합형� 회전익기는� 수직이착륙에� 필요한� 추

력과� 비행� 속도를� 증가시켜� 양력을� 발생시키는� 추력� 시

스템이� 분리되어� 별도로� 존재하는� 형태를� 말한다[4].� 대

표적인� 복합형� 회전익기는� 미국의� 시콜스키(Sikorsky)사

의� SB>1� Defiant가� 있으며,� 적용된� 첨단� 기술로는� 동축

반전� 로터� 시스템,� 능동� 진동� 제어� 시스템,� 저항력� 허브�

형상,� 클러치와� 가변회전수/피치� 기능의� 푸셔� 프로펠러�

장착� 등이� 있다[3].� 복합형� 회전익기의� 경우� 푸셔� 프로

펠러에서� 발생하는� 추력으로� 인해� 약� 250� knot의� 고속�

전진� 비행이� 가능하다[5].� 또한� 항공기의� 노즈가� 위아래

로� 기울어져� 있는� 상황에서도� 제자리� 비행이� 가능한� 장

점을� 가지고� 있다.� 하지만� 다수의� 회전장치를� 사용하고,�

고속으로� 비행함에� 따라� 복잡하고� 불규칙하게� 발생하는�

후류의�영향으로�인해�동체�후방의�붐테일에� Tail� Shake�

현상을� 일으킬� 뿐만� 아니라[5,6],� 푸셔� 프로펠러의� 추력,�

요구� 동력� 등� 공기역학적� 성능에도� 지배적인� 영향을� 미

친다.

동체와� 동축반전� 허브시스템에서� 발생하는� 후류� 분석�

및� 푸셔� 프로펠러에� 대한� 다양한�전산�해석�연구가� 수행

되었다.� Yin[7]은� 고정익� 항공기의� 날개,� 나셀,� 엔진에서�

발생하는� 배기가스� 등과� 푸셔� 프로펠러의� 간섭� 현상에�

관한� 연구를� 수행하였다.� Yoshikatsu[8]는� 고정익� 날개

의� 앞,� 뒤에� 트랙터(Tractor)� 타입과� 푸셔(Pusher)� 타입

의� 프로펠러를� 위치시키고� 날개의� 공력� 간섭을� 해석하였

다.� Figat[9]은� 소형� 무인항공기� 동체와� 푸셔� 프로펠러의

공력�간섭�현상을�전산�해석을�통해�분석하였다.� Jung[10]

은� 고정확도� 전산유체역학� 기법을� 활용하여� 동축반전� 허

브에서� 발생하는� 항력과� 후류� 구조� 및� 와류장을� 실험과�

전산� 해석을� 통해� 비교� 분석하였다.� Raghav[11]는� 허브

시스템의� 회전� 여부에� 따라� 상단� 허브� 페어링,� 마스트�

페어링,� 하단� 허브� 페어링의� 허브� 항력과� 유동장에� 미치

는� 영향을� 연구하였다.� 언급된� 문헌을� 포함하여�대부분의

선행� 연구에서는� 고정익� 항공기의� 날개,� 비교적� 단순한�

형상과의� 상호� 간섭� 현상에� 대한� 연구가� 수행되었지만,�

복합형� 회전익기의� 동체� 형상과� 푸셔� 프로펠러� 간의� 공

기역학적� 상호� 간섭에� 관한� 연구는� 많이� 보고되지� 않은�

실정이다.

본� 연구에서는� Lattice-Boltzmann� method(LBM)� 기반

의� 소프트웨어� 프로그램인� PowerFLOW를� 활용하여� 동축

반전� 복합형� 회전익기의� 동체-푸셔� 프로펠러의� 공력� 간

섭� 현상이� 유동장,� 후류� 구조,� 푸셔� 프로펠러의� 공력� 성

능에� 미치는� 영향을� 분석하였다.� 고속� 전진� 비행� 시� 동

체와� 동축반전� 허브시스템에서� 발생하는� 후류로� 인해� 푸

셔� 프로펠러에� 유입되는� 유동장의� 변화를� 자세히� 분석하

였으며,� 비대칭적인� 유동이� 푸셔� 프로펠러에� 유입됨에�

따라� 변화하는� 푸셔� 프로펠러의� 공력� 성능을� 고찰하였

다.�

Ⅱ. 본  론

2. 전산 해석 기법 및 검증

2.1 Lattice-Boltzmann method(LBM)

LBM� 기법은� Boltzmann� Equation을� 이산화된� 격자를�

이용하여� 입자들의� 확률적� 분포와� 움직임을� 단순화하고�

분포함수의� 적분을� 통해� 공간� 격자에서의� 물리량을� 계산

하는� 방법이다[12].� 격자� 내에� 확률� 분포함수를� 통해� 분

포되어� 있는� 입자들은� 구현된� 공간에서� 입자들의� 이동과�

충돌� 모델링이� 가능하다[13].� 이산화된� 입자들은� LBM에

서� 사용되는� DaQb모델로� 구현되며� Da는� 차원의� 수,� Qb

는� 분포함수의�수를�나타낸다[14,15].

본� 연구에서는� 3차원� Lattice� Boltzmann� Equation을�

이산화하기� 위해� D3Q19� 모델을� 사용하였다.� Fig.� 1과�

같이� D3Q19� 모델은� 입자들이� 3차원� 공간에서� 19개의�

방향으로� 자유롭게� 이동과� 충돌할� 수� 있다[16].� Lattice� �

가하였다.� 이때� 불안정한�유입류가�푸셔�프로펠러에�유입되어�추력�진동이�발생하였다.� 고속� 전진�비행�조

건에서�허브시스템,�동체�및�푸셔�프로펠러�부근에서�발생하는�유동�물리�현상에�대한�고찰을�진행하였다.

Key� Words� : Coaxial� Compound Rotorcraft(동축반전�복합형�회전익기),� Fuselage-Pusher� Propeller�

Interference(동체-푸셔�간섭),� Computational� Fluid� Dynamics(전산유체역학),� Lattice-�

Boltzmann� Method(격자� 볼츠만�법)
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� � � � � �

Fig. 1. D3Q19 model

� � � � �

Boltzmann� Equation을� D3Q19� 모델로� 이산화하여� 표현

하면�아래�식� (1)과� 같다.�

 
∆∆ 



 


 



(1)

여기서� 
는� 이산화한� 입자들의� 수를� 나타내며,�

는� 방향으로� 이동하는� 입자들의� 속도이다.� 좌변은� 입

자들의� 이동항,� 우변은� 충돌항에� 관한� 식으로� 나타낸다.�

입자들의� 충돌� 연산은� Bhatnagar-Gross-Krook(BGK)�

완화� 모델을� 사용하여� 계산한다[17,18].� 여기서,� 충돌항

의� 는� 입자들이� 충돌� 후� 평형상태로� 도달되는� 데� 걸리

는� 시간을� 무차원화한� 완화시간이며,� 동점성계수� 에� 대

하여�식� (2)로� 나타낼�수� 있다.

 


∆
 (2)

는� 입자의� 음속으로� 로� 나타낼� 수� 있으며,�

∆는� 일반적으로� 1로� 설정된다.� 또한� 식� (1)의� 
 

는� Maxwell-Boltzmann� 분포식을� Taylor� 급수로� 나타낸�

평형분포함수이고,�식� (3)으로�나타낼�수�있다[19].�


  

 ·






 ·







 (3)

식� (3)에서� 는� 유동의� 거시적� 속도,� 는� 가중치� 상

수로� 입자에� 따라� 다른� 값을� 가지며,� 방향에� 따라� 아래�

식� (4)와�같이� 값을�가진다.

 














 




 




 

(4)

결과적으로� 이산화된� 격자� 내에서� 입자들의� 밀도,� 운

동량,� 에너지를�식� (5)~(7)과� 같이�구할�수�있다[20].�

 


 
 (5)

 


 
 (6)

 




·

  
 (7)

식� (8)의� 압력은� 격자� 내의� 음속으로� 구한�  값으로�

상태�방정식을�이용하여�구할�수� 있다.

  
 (8)

LBM은� 입자들의� 이동과� 충돌을� 분포함수의� 적분을�

통해� 계산하는� 방법이다.� 따라서,� 지배방정식이� 대수방정

식으로� 구성되어� 있어� 편미분방정식과� 비교하였을� 때� 병

렬계산에� 효율적인� 특징이� 있다[12,21].� 또한,� 수치적인�

소산(Dissipation)� 오차가� 상대적으로� 적으므로,� 로터� 블레

이드�또는�프로펠러와�같이� 후류�유동을�동반하고�비정상

유동�특성이�강하게�발생하는�회전익기�공력� 해석�연구에

적용하기�적합하다고�알려져�있다[14].� 따라서�동체와 푸셔

프로펠러에서� 발생하는� 후류� 구조와� 공력� 성능을� 예측하

기� 위해� LBM� 기반의� 상용� 프로그램인� PowerFLOW를�

사용하였다.

2.2 전산 해석 기법 검증

동체에서� 발생한� 후류� 구조가� 푸셔� 프로펠러의� 공력�

성능에� 미치는� 영향을� 분석하기� 앞서,� 동체� 검증� 문제의�

대표적인� 모델인� ROBIN� 동체� 형상을� 이용하여� 전산� 해

석자� 검증� 연구를� 수행하였다.� LBM� 해석이� 도출한� 동체

의� 표면� 압력� 계수를� NASA� Langley� Research� Center에

서� 수행한� 실험� 결과[22]� 및� 타� 전산� 해석자인� FUN3D

의� 해석� 결과[23]와� 비교� 검증하였다.� 전산� 해석� 기법�

검증에� 이용한� ROBIN� 동체의� 길이는� 3.147� m로� 형상은�

Fig.� 2와� 같다.� 전산� 해석� 조건은� 동체의� 받음각이� 0°인�

상태에서� 21.08� m/s의� 속도로� 전진� 비행하는� 상태로� 가

정했으며,� 레이놀즈� 수는�동체� 길이를� 기준으로�계산되었

다.� ROBIN� 동체의� 해석� 격자는� 약� 1.1억� 개를� 사용하였

다.� Fig.� 2에� 나타낸� 4개의� 위치에서� ROBIN� 동체의� 표

면� 압력� 계수를� 실험값과� 비교하였다.� 비교� 위치는� 동체
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Fig. 2. Pressure tab locations on ROBIN fuselage

Parameter Value

Fuselage angle of attack [°] 0

Forward flight speed [m/s] 21.08

Mach number 0.062

Reynolds number 4,460,000

Table 1. Simulation conditions for solver validation

의� 전방,� 엔진카울링이� 위치한� 중간,� 엔진카울링에서� 발

생하는� 후류가� 영향을� 미치는� 동체� 후방으로� 선정하였

다.

각�위치에서�실험,� FUN3D�해석,� LBM� 해석으로�도출된�

표면� 압력� 계수� 분포를� Fig.� 3에서� 비교하였다.� 동체의�전

방과� 엔진카울링이� 위치한� Fig.� 3(a)와� (b)에서는� 실험값

과� 상당히� 유사한� 결과가� 도출되었다.� 동체� 후방� 위치에�

해당하는� Fig.� 3(c)와� (d)에서는� 실험� 결과와� 전산� 해석�

결과에서�다소� 오차가� 발생하였다.� 이는� 실험�모델의�경우�

동체에�장착된�스트럿�바와�허브가�동체�표면�압력에�영향

을� 미치는� 것이� 원인이다[24].� 전산� 해석� 모델의� 경우� 스

트럿� 바와� 허브가� 없는� 형상으로� 동체� 후방에서� LBM� 해

석과� FUN3D�해석�결과가�유사함을�확인하였다.

3. 전산 해석 모델 및 조건

3.1 전산 해석 모델

본� 연구에서는� 동축반전� 복합형� 회전익기의� 동체-푸셔�

프로펠러� 간의� 간섭� 현상이� 푸셔� 프로펠러의� 공력� 성능

에� 미치는� 영향을� 분석하기� 위해� 메인� 로터� 블레이드를�

제외한� 전기체�형상을� 고려하였다.� 비교군으로�단일� 푸셔�

프로펠러에� 대한�추가적인� 전산� 해석도�수행하였다.� 단일�

푸셔�프로펠러의�형상은� Fig.� 4에�나타내었으며,� Spinner와

Blade� Shank�형상을�고려하지�않았다.�본�연구에서는� Fig.� 5

와� 같이� Sikorsky-Boeing이� 공동으로� 개발한� SB>1� Defiant

와� 유사한�전기체� 형상을� 사용하였다.� 전기체는� 허브시스

템과� 엔진카울링,� 동체와� 수평� 및� 수직� 안정판,� 벤트럴�

핀과� 푸셔�프로펠러� 등으로� 이루어져�있다.� 허브시스템은�

상단� 허브� 페어링,� 마스트� 페어링,� 하단� 허브� 페어링으로�

구성되어� 있다.� 형상의� 크기를� 메인� 로터� 반지름(MR)으

로� 정의하였을� 때� 동체의� 길이는� 2.18MR이며,� 허브시스

템의� 지름은� 0.48MR,� 푸셔� 프로펠러의� 지름은� 0.45MR

이다.� 허브시스템은� 동축반전으로� 회전하며,� 푸셔� 프로펠

러는� 회전익기의� 후방에서� 바라보았을� 때� 반시계� 방향으

(a) x/R=0.2007

(b) x/R=0.4669

(c) x/R=1.162 

(d) x/R=1.345 

   Fig. 3. Comparison of pressure coefficients on    

          fuselage surface

로�회전한다.� Table� 2는� 전기체�형상의�크기�정보를�메인�

로터의� 반지름을� 기준으로� 정리하였다.� 푸셔� 프로펠러의�

해석� 조건은� 전진� 비행� 속도를� 고려하여� 받음각� 40°부터�

5°씩�증가시켜� 60°� 범위까지�총� 5개의�경우로�구성하였다.
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Parameter Value

Main rotor radius MR

Fuselage length 2.18 MR

Fuselage height 0.58 MR

Propeller diameter 0.45 MR

Hub system diameter 0.48 MR

Number of blade 8

Pusher propeller rotation direction CCW

Pusher propeller pitch angle [°] 40, 45, 50, 55, 60

Table 2. SB>1 Defiant model specification

Fig. 4. Isolated pusher propeller model

Fig. 5. Full configuration model

Fig. 6. Computational domain for full configuration

3.2 전산 해석 조건

동축반전� 복합형� 회전익기� 전기체� 형상에� 대한� LBM�

해석을� 위한� 계산� 영역을� Fig.� 6에� 나타내었다.� 계산� 영

역은� 동체와� 푸셔� 프로펠러에서� 발생하는� 후류의� 방향을�

고려하여� 직육면체�형상으로� 구성하였고,� 계산� 영역의� 크

기는� 전기체� 형상의� 동체�길이(L)를� 기준으로� 길이� 방향

으로� 8L,� 넓이� 방향,� 높이� 방향으로는� 각각� 4L의� 크기로�

구성하였다.� 계산� 영역� 내부에는� 전산� 해석의� 효율성을�

높이고자� Variable� Resolution(VR)� 기능을� 사용하여� 격

자의� 조밀도를� 조절하였다[12].� VR� 레벨이� 높아질수록�

조밀한� 격자가� 생성되며,� 이전� VR� 레벨� 격자의�크기보다�

1/2배� 감소한다.�본� 연구에서는�전체�계산�영역을� 14개의�

VR로� 구성하였고�동체와�푸셔�프로펠러에서�발생하는�유

동을� 정확하게� 예측하기� 위해� 공간� 격자의� 최소� 격자� 크

기는� 푸셔� 프로펠러� 블레이드의� r/R=0.5� 위치에서� 시위�

길이의� 약� 2%에� 해당하는� 크기로� 설정하였다.� 자유류가�

유입되는� 입구� 영역의� 경계조건은� Velocity� Inlet,� 나머지�

면은� Pressure� Outlet으로� 지정하였으며,� 점성� 효과를� 고

려하기�위해�물체�표면에는�점착조건(No-slip� Condition)

을� 적용하였다[14].� 또한,� Sliding� Mesh� 기법을�적용하여�

푸셔� 프로펠러와� 허브� 페어링의� 회전효과를� 부여하였다.�

Fig.� 7은� 전기체의� 공간� 격자와� 표면� 격자를� 나타내었으

며� 형상의� 곡면에� 조밀한� 격자를� 배치하여� 표면을� 정확

하게�표현하였다.�

전진� 비행� 속도는� 250� knot로� 레이놀즈� 수는� 푸셔� 프

로펠러�블레이드의�시위�길이를�기준으로�약� 2,400,000이

다.� 이때� 푸셔� 프로펠러의� RPM은� 메인� 로터의� 허브시스

템� RPM보다� 5.8배� 빠르게� 회전한다.� 전산� 해석은� 푸셔�

프로펠러의� 회전수를� 기준으로� 총� 40회전� 동안� 진행했으

며,� 허브시스템� 주변의� 유동이� 푸셔� 프로펠러� 위치까지�

충분히� 전파된�이후의�결과를�분석하기�위해� 푸셔�프로펠

러가� 20바퀴� 회전한� 이후의� 데이터를� 사용하였다.� 시간�

간격은� 공간� 격자의� 최소� 격자� 크기,� 유동� 속도,� 계산� 시

간� 간격의� 관계를� 수치적� 안정성을� 유지하는� Courant�

Friedrichs� Lewy(CFL)� 수가� 최소� 격자� 크기를� 기준으로�

1.0� 이하가�되도록�설정하였다[25].

동축반전�복합형�회전익기의�동체-푸셔�프로펠러�공력�

간섭� 현상을� 고찰하기에� 앞서� 전산� 해석에� 적절한� 격자

의� 개수를� 결정하기� 위한� 격자� 수렴성� 테스트를� 수행하

였다.� 격자계�내의�최소�격자�크기를�기준으로�격자의�개

수를� 조절하였고� 최소� 격자의� 크기는� 푸셔� 프로펠러� 블

레이드의� r/R=0.5� 위치에서� 시위� 길이의� 약� 3%,� 2%에�

해당하는� 크기로� 설정하였다.� 총� 격자� 개수가� 3.3억� 개,�

7.7억� 개,� 12억� 개에� 해당하는� 격자계를� 구성하였고,� 7.7

억� 개와� 12억� 개의� 최소� 격자� 크기는� 동일하지만� 12억�

개에� 해당하는� 격자계에서는� 허브시스템� 후류� 영역에도�

조밀한� 격자를� 배치하였다.� 격자� 수렴성� 테스트� 결과를�

Table� 3에� 나타내었고,� 7.7억� 개의� 격자계에서� 추력� 및�

토크� 계수가� 12억� 개의� 결과에�수렴하는� 것을� 확인할�수�

있었다.� 따라서� 본� 연구에서는� 전산� 해석의� 정확성과� 계

산� 효율성을� 고려했을� 때,� 단일� 푸셔� 프로펠러는� 약� 1.1

억� 개,� 전기체� 형상은� 약� 7.7억� 개의� 격자를� 이용하였다.�

전산� 해석에는� Intel(R)� Xeon(R)� Gold� 6230R� CPU� 2.1�

GHz를� 병렬계산으로� 256� Cores� 사용하였고� 단일� 푸셔�
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(a) Volume mesh

(b) Surface mesh

Fig. 7. Mesh system for full configuration

Resolution level Coarse Medium Fine

Total elements [B] 0.33 0.77 1.2

Computational  

time [hr]
52 90 132

Thrust coefficient 0.37 0.40 0.40

Torque coefficient 0.140 0.144 0.145

※ B: Billion 

Table 3. Results of grid convergence test

프로펠러� 해석에� 약� 32시간/Case,� 전기체� 형상� 해석에�

약� 90시간/Case가�소요되었다.

4. 전산 해석 결과

4.1 동체-허브시스템에서 발생하는 후류 분석

동체-푸셔� 프로펠러� 간섭� 현상이� 프로펠러의� 유입류에�

미치는�영향을� 분석하기에� 앞서� 동체와� 허브시스템에서� 발

생하는� 후류� 유동장을� 분석하였다.� Fig.� 8을� 통해� 확인할�

수� 있듯이�상하단� 허브�페어링의� Blade� Shank,� 마스트�페

어링에서�발생한�후류는�엔진카울링에서�발생한�후류와�중

첩되고,� 동체� 후방의�붐테일�상단면을�따라� 하류�방향으로�

전파된다.� 허브� 페어링과� 동체의� 엔진카울링에서� 발생한�

후류는� 동체의� 붐테일� 뿐만� 아니라� 푸셔� 프로펠러의� 회전

면�상단에�위치한�나선형의�후류�구조와도�강한�간섭�현상

이�발생하였다.� 이에� 따라,� 푸셔� 프로펠러에서�나선형의�끝

단� 후류� 구조가� 붕괴되는� Tip� Vortex� Breakdown� 현상이�

발생하였다.� 후류� 구조를� 전기체� 상단에서� 바라보았을� 때,�

Fig.� 8(a)와� 같이� 회전하는�허브�페어링의� Blade� Shank에

서� 허브시스템의� 회전� 방향에� 의해� 전진면과� 후퇴면에서�

비대칭적인�후류가�발생하여�동체�후방으로�전파되는�것이�

관찰되었다.� 후류� 구조를� 전기체� 측면에서� 관찰하였을� 때,�

Fig.� 8(b)에서� 동체� 붐테일의� 하단은� 완만한� 경사� 표면으

로�구성되어�있으므로�박리되는�유동이�거의�없어�푸셔�프

로펠러�회전면�하단에는�큰�영향을�미치지�않는다.

Figure� 9는� 동축반전� 로터의� 허브시스템에서� 발생하는�

후류� 구조를� 보다� 면밀히� 분석하기� 위해� 상단� 및� 하단�

허브� 페어링의� 와도장을�비교하였다.� 허브� 페어링의�회전�

방향은� 위에서� 바라보는� 기준으로� 상단� 허브� 페어링은�

반시계� 방향,� 하단� 허브� 페어링은� 시계� 방향으로� 회전한

다.� 허브시스템의� 회전효과로�전진면에서� 전진� 비행�속도

와� 허브� 페어링의� 회전속도가� 더해져� 강한� 세기의� 후류

가� Blade� Shank에서� 발생하였고,� 후퇴면에서는� 상대적으

로� 강도가� 약한� 후류가� 생성되었다.� 또한,� 회전하는� 물체

에서� Magnus� Effect의� 영향으로� 후류가� 하류� 방향으로�

전파되면서� 회전� 중심축� 방향으로� 수축하는� 현상을� 상하

부� 허브� 페어링에서� 공통적으로� 관찰할� 수� 있었다[11].�

Fig.� 9(a)와� Fig.� 9(b)를� 비교했을� 때,� 하단� 허브� 페어링

에서는� 허브� 페어링에서� 발생한� 후류뿐만� 아니라� 상단�

허브� 페어링,� 마스터� 페어링에서� 발생한� 후류까지� 하단�

허브� 페어링� 쪽으로� 전파되어� 상단� 허브� 페어링에� 비해�

복잡한� 후류� 구조를�형성하였다.� 결과적으로� 유동장�분석

을� 통해� 허브시스템과� 동체의� 엔진카울링에서� 발생한� 불

규칙적이고� 복잡한� 후류� 구조는� 하류� 방향으로� 전파되어�

후방에� 위치한� 푸셔� 프로펠러� 회전면의� 상단에� 큰� 영향

을�미치는�것을�확인하였다.

4.2 푸셔 프로펠러의 유입류 분석

앞서� 동축반전� 복합형� 회전익기의� 동체� 붐테일� 상단에

는� 허브시스템,� 엔진카울링을�포함한� 동체에서� 복잡한�후

류� 구조가� 형성되는� 것을� 확인할� 수� 있었다.� 특히,� 상하

단� 허브� 페어링에� 부착된� Blade� Shank에서� 상대적으로�

강한� 세기의� 후류� 구조가� 형성되었고,� 결과적으로� 동체�

붐테일� 상단을� 지나� 하류� 방향으로� 전파되어� 푸셔� 프로

펠러의� 회전면� 상단에� 영향을� 미치는� 것을� 확인하였다.�

복잡한� 후류� 구조가� 동체의� 붐테일� 상단부� 유동장� 발달

에�미치는�영향을�고찰하기�위해�Fig.� 10과�같이�동체의�각

위치에서� 속도장을� 비교하였다.� 각� Section의� 위치는� 메인

로터� 회전축으로부터� 하류� 방향으로� 0.24MR,� 0.48MR,�

0.72MR,� 0.96MR,� 1.09MR(MR은� 메인� 로터� 반경)� 이며�

각� Section� 위치에서의� 속도장� 비교를� 통해� 푸셔� 프로펠

러의� 유입류를� 분석하였다.� 여기서� 1.09MR� 위치는� 푸셔�

프로펠러에�유입되기�직전의�위치를�의미한다.
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(a) Top view

(b) Side view

Fig. 8. Wake structures represented by an iso-surface  

       of Lambda2-criterion colored by vorticity       

       magnitude

(a) Upper fairing

(b) Lower fairing

Fig. 9. Vorticity magnitude contour around the hub   

        fairing

Fig. 10. Velocity contour sections on fuselage

Figure� 11은� 각� Section에서� 속도장을� 전진� 비행�속도�

250� knot를� 기준으로� 무차원화하여� 비교하였으며,� 1보다�

낮으면� 전진� 비행� 속도보다� 감소된� 속도를� 의미한다.� 각�

위치에서의� 속도장을� 비교하였을� 때,� 동체와� 허브시스템

에서� 발생하는� 후류의� 영향으로� 동체의� 붐테일� 상단부에

서는� 전반적으로� 전진� 비행� 속도보다� 감속된� 속도� 분포

가�형성되었다.� 특히� 허브시스템과�동체의�엔진카울링�에�

근접한� Section� (a),� (b)에서는� 허브시스템과� 엔진카울

링에서� 발생한� 강한� 세기의� 후류의� 영향으로 전진� 비행�

속도와� 비교하였을� 때� 속도� 감소가� 가장� 크게� 관찰되었

다.� 후류가� 하류� 방향으로� 전파되면서� 세기가� 약해짐에�

Section (a) Section (b)

Section (c) Section (d)

Section (e)

Fig. 11. Comparison of velocity contour at fuselage   

        section
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Fig. 12. Velocity streamline at section (a) downstream  
        of the hub system

따라� 붐테일� 상단부의� 속도는� 다시� 회복되지만,� Section�

(e)에서� 확인할� 수� 있듯이� 전진� 비행� 속도와� 비교했을�

때는� 감속된� 유동이� 푸셔� 프로펠러� 회전면� 상단부에� 유

입된다.

Figure� 12는� Section� (a)인� 0.24MR� 위치에서� 허브시

스템의�회전효과로�인한�속도�변화를�유선으로�나타내었다.�

Fig.� 9의�상하단�허브�페어링의�와도장을�통해�분석한�결

과와� 같이� 상단� 허브� 페어링의� 전진면에� 해당하는� 우측�

Blade� Shank에서� 강한� 세기의� 후류가� 발생하고� 이로� 인

해�유동의�속도가�감소하며,� 하단� 허브�페어링의�경우�동

축반전�허브시스템이므로�좌측� Blade� Shank에서�전진�비

행� 속도와� 비교하였을� 때� 유동의� 속도가� 감소한다.� 또한�

허브� 페어링과� 마스트� 페어링에서� 발생하는� 후류의� 영향

으로� 유선의� 구조가� 복잡하고� 허브시스템의� 회전효과로�

발생하는� 비대칭적인� 후류로� 유선의� 구조가� 좌우� 비대칭

적으로� 분포하는� 것을� 확인하였으며,� 이는� 허브시스템의�

회전� 여부에� 따라� 후류를� 분석한� 선행� 연구와� 유사한� 결

과가� 도출되었다[10].� 앞서� 동체� 붐테일� 상단의� 5개� 위

치에서� 속도장을� 비교함으로써� 허브시스템과� 동체에� 의

해� 발생하는� 후류� 유동의� 영향을� 분석하였다.� 후류� 유동

에� 의해� 모든� 위치에서� 불규칙하고� 비정상적인� 유동이�

발달하였고� 전진� 비행� 속도에� 비해� 감속되었다.� 이어서�

동체� 후류에� 의해� 감속된� 유입류가� 푸셔� 프로펠러의� 공

력�성능에�미치는�영향을�분석하고자�한다.

4.3 푸셔 프로펠러의 공력 성능 변화 분석 

본� 절에서는� 복잡한� 동체-푸셔� 프로펠러� 상호� 간섭�

현상이� 푸셔� 프로펠러의� 공력� 성능에� 미치는� 영향을� 분

석하였다.� 분석에� 앞서 푸셔� 프로펠러의� 받음각,� 피치각,�

유입각을� Fig.� 13과�같이� 정의하였다.�여기서� r 성분은�

푸셔�프로펠러의�회전속도,� 는�전진�비행�속도이며,�이를�

통해�유입각()을� 계산할�수� 있고�피치각()이� 결정되면,

Fig. 13. Definition of propeller blade angle

프로펠러의� 받음각()을� 구할� 수� 있다.� 본� 연구에서는�

푸셔� 프로펠러의� 회전속도와� 전진� 비행� 속도는� 동일한�

조건으로� 유지하였고� 푸셔� 프로펠러의� 피치각� 변화에� 따

른� 영향을� 분석하였다.� 따라서,� 동일한� 회전속도,� 전진�

비행� 속도� 조건에서� 동체와� 허브시스템에서� 발생한� 후류

의� 영향으로� 푸셔� 프로펠러에� 유입되는� 속도는� 감소하게�

된다.� 이는� 전진� 비행� 속도가� 감소한� 효과로� 작용하여,�

푸셔� 프로펠러에서는� 유입� 각도가� 감소함에� 따라� 유효�

받음각이�증가하게�된다.

(a) Thrust coefficient

(b) Torque coefficient

Fig. 14. Thrust and torque coefficient of propeller 

depending on the pitch angle
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Figure� 14에서는� 동체와� 허브시스템의� 영향으로� 변화

하는� 푸셔� 프로펠러의� 공력� 성능을� 분석하기� 위해� 피치

각� 40°~60°� 범위에서� 단일� 푸셔� 프로펠러와� 전기체� 형

상의� 추력,� 토크� 계수를� 비교하였다.� Fig.� 14(a)에서� 전

기체� 형상과� 단일� 푸셔� 프로펠러의� 추력� 변화를� 비교하

였을� 때,� 피치각� 50°까지는� 전기체� 형상의� 추력� 계수가�

높게� 도출되었다.� 이는� 앞서� 고찰한� 것과� 같이� 후류� 유

동의� 영향으로� 감속된� 유입류로� 인해� 유입� 각도가� 감소

하였고,� 이에� 따라� 프로펠러의� 유효� 받음각이� 증가했기�

때문이다.� 따라서� 실속이� 발생하지� 않은� 낮은� 피치각� 영

역에서� 동일� 피치� 각도� 적용� 시,� 단일� 푸셔� 프로펠러보

다� 전기체� 형상에서� 높은� 추력이� 발생하였다.� 하지만� 피

치각� 50°� 이후에는�전기체� 형상에서�유효�받음각이� 과도

하게� 증가하여� 블레이드가� 실속� 받음각에� 접어들게� 되고�

추력�계수가� 감소하였다.� 반면,� 단일� 푸셔�프로펠러의�경

우� 전기체�형상에�비해�상대적으로�높은�피치각� 55°부터�

실속� 받음각에� 접어들며� 추력� 계수가� 감소하는� 경향성을�

확인하였다.� 또한,� 추력� 계수의� 차이가� 가장� 큰� 피치각�

40°에서� 전기체� 형상과�단일�푸셔�프로펠러의� 추력� 계수

를� 비교하였을� 때� 전기체� 형상의� 추력� 계수가� 약� 46%�

증가하였다.� 이후� 피치각이� 증가함에� 따라� 두� 형상의� 추

력� 계수� 차이는� 점차� 감소하였다.� Fig.� 14(b)는� 피치각

에� 따라� 전기체�형상과� 단일� 푸셔� 프로펠러의� 토크� 계수

를� 비교하였다.� 앞선� 추력� 계수� 비교와� 달리� 토크� 계수

에서는� 두� 형상의� 변화� 경향성이� 유사하게� 관찰되었다.�

피치각� 40°부터� 50°~55°� 부근까지는� 푸셔� 프로펠러의�

추력� 계수� 증가에� 따라� 토크� 계수� 또한� 증가한다.� 블레

이드의� 실속� 받음각인� 피치각� 55°� 이후에는� 블레이드의�

실속� 받음각으로� 인해� 추력� 계수는� 감소하지만,� 항력이�

증가하므로� 푸셔� 프로펠러의� 토크� 계수는� 피치각� 60°까

지� 지속적으로�증가한다.

Figure� 15에서는� 푸셔� 프로펠러의� 피치각에� 따른� 효

율을� 나타내었다.� 단일� 푸셔� 프로펠러와� 전기체� 형상을�

비교하였을� 때� 동체와� 허브시스템의� 영향으로� 추력� 계수

가� 증가하는� 피치각� 40°~55°까지는� 단일� 푸셔� 프로펠러

보다�효율이�높게�나타났다.�하지만,�프로펠러의�실속�받음� �

Fig. 15. Efficiency of propeller depending on the 

pitch angle

Fig. 16. Definition of azimuth angle of propeller

각에�해당하는�피치각� 55°� 이후� 추력은�감소하고� 토크가�

지속적으로� 증가함에� 따라� 프로펠러의� 효율이� 감소하게�

된다.� 또한� 전기체� 형상과� 단일� 푸셔� 프로펠러의� 효율�

차이가� 가장� 큰� 피치각� 40°에서� 효율을� 비교하였을� 때�

전기체�형상의�효율이�약� 10%� 높게�나타났다.

Figure� 16은� 동축반전�복합형 회전익기를�후방에서�바

라보았을� 때,� 푸셔� 프로펠러의� 회전� 방위각(Azimuth�

Angle)을� 정의한다.� 벤트럴� 핀이� 위치한� 부분이� Ψ=0°

이고,� 수평안정판의� 영향이� 미치는� 방위각은� Ψ=90°,�

270°이며,� 허브시스템의� 영향은� Ψ=180°� 부근에서� 가장�

강하게� 작용한다.� 앞서� 유동장� 분석을� 통해� 허브시스템

과� 동체에서� 발생한� 후류의� 영향으로� 푸셔� 프로펠러� 회

전면� 상단에는� 비정상� 유입류가� 유입되는� 것을� 확인할�

(a) 5 rev.

(b) 1 rev.

Fig. 17. Thrust of blade depending on the revolution
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    Fig. 18. Comparison of pressure coefficient at    

    different azimuth angles

수� 있었다.� 비정상� 유입류가� 푸셔� 프로펠러� 공력� 특성에�

미치는� 영향을� 분석하기� 위해� Ψ=0°에� 위치한� 푸셔� 프

로펠러� 블레이드� 1매가� 5회전,� 1회전� 동안�겪는� 추력� 변

화를� 각각� Fig.� 17(a),� (b)에� 나타내었다.� Fig.� 17(a)를�

통해� 푸셔� 프로펠러에서는� 비정상� 공력하중이� 작용하는�

것을� 확인할� 수� 있었고,� Fig.� 17(b)를� 통해� 비정상� 공력

하중을� 유발하는� 원인을� 분석하였다.� Ψ=0°� 부근에서는�

벤트럴� 핀과� 붐테일� 하부의� 영향이� 지배적인� 위치였으나�

상대적으로� 푸셔� 프로펠러에� 큰� 영향을� 미치지� 않는다.�

Ψ=90°와� 270°는� 수평안정판이� 위치하며,� 90°~270°� 사

이의� 방위각인� 푸셔� 프로펠러의� 회전면� 상단에서� 동체와�

허브시스템에서� 발생한� 후류로� 인해� 추력의� 변화가� 가장�

크게� 나타났다.� 이를� 통해� 동체의� 엔진카울링과� 허브시

스템에서� 발생하는� 후류의� 영향으로� 푸셔� 프로펠러� 회전

면에� 비대칭적이고� 불규칙한� 후류가� 유입됨에� 따라� 푸셔�

프로펠러의� 방위각에� 따라� 강한� 추력� 진동이� 발생하는�

것을�확인하였다.

Figure� 18에서는� 방위각에� 따라� 전기체� 형상과� 단일�

푸셔� 프로펠러� 블레이드에� 작용하는� 표면� 압력� 계수를�

비교하였다.� 표면� 압력� 계수는� 프로펠러� r/R=0.75� 위치

에서�추출하였다.� Ψ=0°는� 벤트럴�핀,� 90°는� 수평안정판,�

180°는� 동체의� 엔진카울링과� 허브시스템의� 영향을� 받는�

영역이다.� Ψ=0°와� 90°에서는� 벤트럴� 핀,� 수평안정판과�

푸셔� 프로펠러가� 마주� 보는� 각도이므로� 방위각에� 따른�

표면� 압력� 계수� 차이가� 없는� 것을� 확인하였다.� 반면,� Ψ

=180°� 위치에서는� 동체의� 엔진카울링과� 허브시스템의�

회전효과로� 불규칙하고� 비대칭적인� 감속된� 유동이� 유입

됨에� 따라� Ψ=0°,� 90°와� 비교하였을� 때� 표면� 압력� 계수

의� 차이가� 크게� 나타났다.� 따라서� 푸셔� 프로펠러� 성능�

분석을� 통해� 동체와� 허브시스템에서� 발생한� 불규칙하고�

비대칭적인� 후류의� 영향으로� 푸셔� 프로펠러의� 방위각에�

따라�추력�진동이�발생하는�것을�확인하였다.

Ⅲ. 결  론

본� 연구에서는�동축반전� 복합형 회전익기의� 고속�전진�

비행� 상태에서� 동체� 및� 동축반전� 허브시스템에서� 발생하

는� 불규칙한� 후류� 유동이� 푸셔� 프로펠러의� 공력� 성능에�

미치는� 영향에� 관한� 연구를� 수행하였다.� 전산� 해석자는�

LBM� 기반의� 상용� 소프트웨어인 PowerFLOW를� 이용하였

다.� 동체에서� 발생하는� 후류의� 특성을� 분석하기에� 앞서�

ROBIN� 동체의�실험�결과�및� 타� 해석자의�결과와�비교하

여� LBM 해석자의� 정확성을� 검증하였다.� SB>1� Defiant

와� 유사한� 형상으로� 전산� 해석을� 수행하였으며,� 동체� 및�

허브시스템에서� 발생하는� 후류� 특성과� 유동장� 분석� 결과�

불규칙하고� 비대칭적인� 후류가� 엔진카울링과� 허브시스템

에서� 발생하였다.� 이는� 동체� 후방의� 붐테일� 상단을� 따라�

하류� 방향으로� 전파되어� 푸셔� 프로펠러� 회전면� 상단에�

영향을� 미치는� 것을� 확인하였다.� 또한� 푸셔� 프로펠러에�

유입되는� 유동장을� 분석한� 결과� 동체의� 엔진카울링과� 허

브시스템에서� 발생하는� 후류의� 영향으로� 감속된� 비정상�

유입류가� 푸셔� 프로펠러� 회전면� 상단에� 유입되는� 것을�

관찰하였다.� 이로� 인해� 단일� 푸셔� 프로펠러에� 비해� 전기

체� 형상에서는� 프로펠러의� 유효� 받음각� 증가로� 인해� 추

력이� 증가하였고,� 실속� 받음각� 이전까지는� 효율이� 증가

하였다.� 하지만� 블레이드의� 실속� 받음각� 이후에는� 항력

이� 증가하여� 단일� 푸셔� 프로펠러보다� 효율이� 낮음을� 확

인하였다.� 또한,� 후류� 유동은� 푸셔�프로펠러� 회전면의�상

단에� 지배적인� 영향을� 미치므로� 푸셔� 프로펠러의� 방위각

에� 따라� 비대칭적인� 공력하중이� 분포되어� 강한� 추력� 진

동이�발생한다.

본� 연구에서는� 페어링을� 포함한� 허브시스템,� 엔진카울

링의� 영향을� 중점적으로� 분석하였다.� 향후� 연구에서는�

메인� 로터를� 포함한� 전기체� 형상에� 엔진� 흡배기의� 영향

을� 고려하여� 공력� 간섭� 현상에� 관한� 연구를� 수행하고자�

한다.� 동축반전 복합형� 회전익기의� 동체-푸셔� 프로펠러

의�상호�간섭에�관한� 전산� 해석� 연구결과는� 고추력�가변�

피치�푸셔�프로펠러�시스템� 설계에�활용할�수� 있을�것으

로�기대된다.
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