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동축반전 로터 간의 간격이 전진 비행하는 전기체 헬리콥터의 공력 및 소음에 미치는 영향
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ABSTRACT

High-speed and long-range compound helicopter utilizes a coaxial rotor as the main rotor system, 

eliminating the torque and the requirement for a tail rotor. The coaxial rotor system induces significant 

aerodynamic interaction phenomena that could affect the aerodynamic performance and the noise levels 

of helicopter. A distance between the upper and lower rotors, which is called inter-rotor spacing(IRS), 

is a crucial parameter that determines the interactional aerodynamics and acoustics. Moreover, the flight 

speed directly affect the evolution of the wake structure and rotor-wake interference. This study 

investigated the IRS effects on the aerodynamics and acoustics of the coaxial rotor in low and high 

speed forward flight conditions using the Spalart-Allmaras improved delayed detached eddy 

simulation(SA-IDDES) and Ffowcs Williams-Hawkings(FW-H) acoustic analogy based on impermeable 

surface method. In this study, X2TD in full configuration without the pusher propeller is used with IRS 

values for 1.5 and 2 times the original value. The sectional normal forces on the azimuth angle of the 

X2TD rotor at various advance ratios were compared with the other computational results for solver 

validation. As IRS increased, the additional thrust generated in low-speed flight condition was significant 

than that in high-speed flight condition. In both conditions, noise levels decreased.

초   록

고속 장거리 기동 헬리콥터의 주로터에 사용되는 동축반전 로터 시스템은 상하부로터가 반대 방향으로 

회전하며 토크를 상쇄시켜 꼬리로터가 장착되지 않아도 되며, 이에 대한 중량과 동력을 절약할 수 있다. 

하지만 동축반전 로터는 다양한 간섭현상을 일으키며 공력과 소음에 큰 영향을 일으킬 수 있다. 동축반전 

로터의 상하부로터 간격은 이러한 간섭현상의 규모를 변화시킬 수 있는 중요한 요소 중 하나이다. 또한, 

헬리콥터가 전진 비행 시 다르게 생성되는 후류의 구조는 간섭현상에 영향을 미칠 수 있다. 본 연구에서는 

상하부로터의 간격과 전진비에 따른 동축반전 로터 헬리콥터의 공력 및 소음의 변화를 SA-IDDES 전산해

석과 비투과면 FW-H 음향상사법을 이용하여 분석하였다. 헬리콥터는 푸셔 프로펠러를 장착하지 않은 

X2TD 모델을 사용하였다. 상하부로터의 간격이 1.5배와 2배로 멀어질 때 저속 전진 비행과 고속 전진 비

행 조건에서 전기체 형상에 대한 전산해석을 수행하였다. 전진비에 따라 예측된 로터 블레이드의 구간별 

수직력을 타전산해석자 결과와 비교함으로써 검증을 수행하였다. IRS가 증가할수록 저속 전진 비행 조건이  
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Ⅰ. 서  론

기존의 헬리콥터는 제자리에서 수직으로 이착륙할 수 

있고 저고도에서 제자리 비행할 수 있어 감시, 정찰, 구

조, 운송 등 다양한 임무에 활용할 수 있는 장점이 있다.

하지만 전진 비행 속도가 제한됨에 따라 운용 범위가 좁

고 고정익 항공기에 비해 수송 능력이 부족한 단점이 있

다. Fig. 1과 같이 언급된 기존의 헬리콥터의 단점을 보

완하기 위해 최근에는 틸트 로터, 덕티드 팬, 복합형 헬

리콥터, 동축반전 로터 등 다양한 형태의 로터 시스템을 

적용한 고속 장거리 헬리콥터가 개발되고 있다. Bell사에

서 개발한 V-280 Valor는 틸트 로터를 적용하여 헬리

콥터 모드와 비행기 모드를 구현하였고, 수직 이착륙 비

행 능력뿐만 아니라 고속 전진 비행 성능을 확보하였다. 

Piasecki사는 전진 비행 시 공력 효율을 높일 수 있도록 

동체의 후면에 덕티드 팬이 부착된 X-49 SpeedHawk를 

개발하였다. X3는 Eurocopter사에서 개발한 복합형 헬리

콥터로, 고속 전진 비행을 위해 동체의 양쪽 측면에 

Tractor 타입의 추진용 프로펠러를 장착하였다. Sikorsky-

Boeing사가 개발한 SB>1 Defiant는 추가적인 추력을 생

성할 수 있는 동축반전 로터 시스템을 이용하였다. 동축

반전 로터 시스템은 상하부로터가 인접한 거리에 위치한 

형태로, 단일로터 기반의 기존 헬리콥터보다 1.7배 많은 

추력을 생성할 수 있다[1]. 또한, 상부로터와 하부로터가 

서로 반대 방향으로 회전하며 주로터에서 발생하는 토크

를 상쇄한다. 이에 따라 토크를 상쇄하는 꼬리로터가 필

요하지 않으므로 꼬리로터에 소비되는 동력과 중량을 줄

(a) V-280 Valor

(Bell)

(b) X-49 Speedhawk 

(Piasecki)

(c) X3

(Eurocopter)

(d) SB>1 defiant

(Sikorsky-Boeing)

Fig. 1. High-speed and long-range helicopters

일 수 있고, 동체의 후면에 푸셔 프로펠러와 같은 보조 

추력 장치를 부착하여 고속으로 전진 비행할 수 있다[2].

이러한 특징으로 동축반전 로터 시스템은 차세대 헬리콥

터와 도심 항공 모빌리티(Urban Air Mobility, UAM) 

등 여러 회전익 항공기의 개발 목적으로 많이 사용되고 

있다[3-5].

동축반전 로터 헬리콥터는 전진비에 따라 상하부로에

서 생성되는 후류 구조와 상호간섭 현상의 정도가 달라진다.

특히 전진비가 낮을 경우, 상부 로터 후류가 하부 로터 

블레이드로 유입됨에 따라 로터-후류, 후류-후류 간의 

간섭현상이 두드러지게 발생한다. 서로 가까운 거리에 

있는 상하부로터 블레이드에서 발생하는 상호 간섭현상

은 헬리콥터의 공력 및 소음 성능에 지배적인 영향을 미

친다. 동축반전 로터 시스템에서 상하부로터 간의 간격

(Inter-Rotor Spacing, IRS)은 이와 같은 간섭현상을 제

어할 수 있는 중요한 설계 변수 중 하나이다. IRS가 줄

어드는 경우, 상하부로터 간의 간섭이 증가하고 헬리콥

터에 큰 진동이 발생하여 조종성이 떨어진다. 반대로 

IRS가 커지는 경우, 주로터를 구성하는 허브 시스템이 

크게 설계됨에 따라 허브 시스템에서 발생하는 항력이 

커지고, 전진 비행 시 공력 효율이 감소한다.

동축반전 로터의 IRS에 대한 실험 및 수치해석적 선행

연구들은 과거로부터 수행되었다. Nagashima와 Nakanishi

[6]는 동축반전 로터에서 생성된 후류와 로터 블레이드 

간의 간섭이 후류 구조와 공력 성능에 미치는 영향을 실

험 및 분석하였다. Lee와 Dassonivlle[7]는 IRS 변화에 

따른 동축반전 로터의 공력 효율 변화를 분석하기 위해 

Blade Element Momentum Theory (BEMT) 모델을 개

발하였다. 이때, Harrington[8]이 실험을 통해 측정한 

Harrington rotor 1 로터 블레이드의 추력과 동력을 참고

하여 모델을 검증하였다. Ramasamy[9]는 IRS의 변화가 

동축반전 로터의 공력에 미치는 영향을 동력과 비행효율

을 통해 분석하였다. Ko와 Lee[10]는 IRS의 변화가 동

축반전 로터 블레이드와 블레이드에서 생성되는 와류 간

의 간섭(Blade-Vortex Interaction, BVI)에 미치는 영향

을 고찰하였다. Park과 Kwon[11]은 동축반전 로터가 

제자리 및 전진 비행할 때 IRS에 따른 공력 성능 변화

를 분석하였다. 

언급된 선행연구 중 일부 선행연구에서 동체를 포함한 

전기체 형상에 대한 IRS 영향성이 고찰되었지만, 대부분

의 연구에서는 제자리 비행하는 동축반전 로터 시스템만 

고려하였다. 전진 비행하는 동축반전 로터에서 발생한 

복잡한 후류 구조는 로터 블레이드 뿐만 아니라 동체와

도 강한 상호작용 현상을 유발한다. 이는 주로터의 공력 

고속 전진 비행 조건보다 추가적인 추력을 생성하였고, 이때 두 조건 모두 소음이 낮게 예측되었다.

Key Words : Helicopter(헬리콥터), Coaxial Rotor(동축반전로터), Inter-Rotor Spacing(상하부로터 간격), 

Aerodynamics(공기역학), Computational Aeroacoustics(전산공력음향학)
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및 소음 성능에 영향을 미칠 뿐만 아니라 테일 셰이크 

현상, 후방 푸셔 프로펠러 간섭현상을 유발할 수 있다.

본 연구에서는 IRS 변화에 따른 동축반전 로터 헬리콥터

전기체 형상의 공력 및 소음 성능을 저속, 고속 전진 비행 

조건에서 분석하였다. 이를 위해 Spalart-Allmaras (SA)

난류 모델을 기반으로 하는 Detached Eddy Simulation 

(DES) 기법인 SA DES를 활용하여 공력해석을 수행하

였다. 동축반전 로터 블레이드와 동체에서 발생하는 공력

소음은 비투과면 기법을 적용한 Ffowcs-Williams and 

Hawkings(FW-H) 방정식을 기반으로 하는 음향상사법

을 통해 예측하였다. 전산해석 모델로는 X2TD 헬리콥터

를 사용하였고, 상용 소프트웨어인 STAR-CCM+을 활

용하였다. 본 연구에서는 저속 및 고속 비행 조건으로 

각각 전진비 0.15와 0.41을 고려하였다. IRS는 기존 형

상을 기준으로 각각 1.5배, 2배 증가시켰고, 그 영향성을 

각각 공력과 소음 성능 관점에서 고찰하였다. 

Ⅱ. 본  론

2.1 전산해석기법

2.1.1 공력해석 기법

본 연구에서는 전진 비행하는 동축반전 로터 헬리콥터

에서 발생하는 공력 및 소음 특성을 분석하기 위해 DES 

전산해석 기법을 활용하였다. DES는 Reynolds-Averaged

Navier-Stokes(RANS) 해석과 Large Eddy Simulation 

(LES) 해석의 특징을 혼합한 모델이다. 이때 DES는 격

자의 조밀도에 따라 사용하는 난류 모델의 종류가 달라

진다. 경계층과 비회전 흐름 영역에서는 RANS를 사용하

도록 설정되어 있고, 격자가 조밀한 경우 LES의 Subgrid

Scale 모델을 통하여 분리된 흐름 영역을 해석한다. 이

를 통하여 경계층과 비정상적 분리 영역에서 각각 

RANS와 LES의 특징을 사용하여 두 기법의 장점을 모

두 사용할 수 있다. 본 연구에서는 벽면으로부터의 거리

에 따른 Subgrid Scale(SGS) 모델의 길이를 달리하여, 

거리가 경계층의 두께보다 가까울 시 RANS의 난류 모

델을 사용하는 Improved Delayed DES(IDDES)를 사용

하였다[12]. RANS의 난류 모델에 따라 DES에서는 

Spalart-Allmaras DES, Elliptic Blending k-ε DES, 

Shear Stress Transport k-ω DES로 구분할 수 있다. 

본 연구에서는 벽면 근처에서 난류 해석의 정확도가 높

고, 복잡한 유동을 낮은 계산 비용으로 해석할 수 있는 

Spalart-Allmaras 난류 모델을 사용하였다[13]. 이때 난류

경계층에서의 유동을 정확히 해석할 수 있고, 복잡한 난

류 특성을 효율적으로 해석할 수 있는 Standard Spalart-

Allmaras(SSA) 모델을 사용하였다[14,15].

모멘텀 방정식에서 속도항은 RANS 해석을 위한 평균

화 항인 v와 LES 해석을 위한 필터링 항인 v으로 구분

되며, 각각 식 (1), (2)로 나타낼 수 있다.

t

v∇·v⊗v 

∇·pI∇·TTRANSfb

(1)

t

v∇·v⊗v 

∇·pI∇·TTSGSf

(2)

I는 단위 텐서이고, f는 물체의 합력이다. RANS 모

델에서 Reynolds Stress Tensor(TRANS )는 시간과 길

이 척도에 대한 함수이다. 이는 식 (3)으로 나타낼 수 

있고, LES의 경우 식 (4)로 나타낼 수 있다.

TRANS∇·v k (3)

TSGS∇·v∆ (4)

식 (1), (2)의 유사성은 식 (5)에서 나타내는 통합적 

접근 방식을 사용하여 정의에 따라 값이 달라지는 정량 

을 계산할 수 있다. 여기서 v는 예측되는 속도이고, I

는 단위 텐서이다.

t

v∇·v⊗v 

∇·I∇·TTRANSf 

(5)

여기서 모델링된 TRANS는 식 (6)으로 정의되고, 와 

∆는 각각 난류 길이 척도와 감쇠함수를 의미한다. 이

때 난류 길이 척도는 공간의 영역에 따라 난류 에너지가 

미치는 영향을 나타내는 척도로, 규모가 큰 와류에서 작

은 와류로 에너지가 전달되는 과정을 모델링할 때 고려

되어야 한다. 감쇠 함수는 난류 모델에서 난류 점성의 

분포를 조절하기 위해 사용되는 함수로, 벽면 근처와 같

이 난류의 강도가 낮은 영역에서 난류 점성을 감소시켜, 

실제 물리적 현상을 정확히 반영할 수 있다.

Tmodel∆

∆
TRANS (6)

본 연구에서 사용한 IDDES는 Wall-Modeled LES 

(WMLES)를 구현하기 위해 혼합 함수 와 를 사용

하였고, 각각을 식 (7), (8)로 나타낼 수 있다[12]. 여기

서 는 IDDES 모델의 특정 거리 비율을 나타내는 매개

변수이다. 과 는 의 값이 0보다 크거나 작은지에 

따라 달라지는 함수이고, 는 저레이놀즈수에서 난류를 

보정하는 함수이다.
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 minexp
 (7)

 max (8)

비점성 대류항은 Roe’s Flux Difference Splitting 

Scheme(FDS)을 통해 계산하였고 MUSCL Scheme을 

적용하여 공간차분에 대해 3차 정확도를 확보하였다. 기

울기 제한자(Limiter)로 Venkatakrishnan을 사용하였고, 

비정상 해석에 사용된 시간 적분법은 Unsteady Implicit 

Method를 사용하였다. 또한, 물리적 시간 전진 간격 사

이에 해를 안정적으로 수렴시키기 위해 이중시간 전진법

(Dual Time Stepping)을 이용하였다.

2.1.2 소음해석 기법

로터 블레이드는 헬리콥터의 소음 수준을 결정하는 주

요한 소음원이다. 두께 소음(Thickness Noise)은 유체가 

로터 블레이드 형상의 주위를 흐를 때 블레이드의 기하

학적인 형태로 인해 유체의 압축과 팽창으로 발생하는 

소음이다. 블레이드의 표면에 작용하는 공력에 의한 하

중 소음(Loading Noise), 블레이드의 끝단에서 생성된 

와류와 블레이드 간의 간섭으로 인한 소음(BVI Noise) 

등이 있다[16]. 또한, 동축반전 로터 헬리콥터의 경우 상

부로터 블레이드의 끝단에서 생성된 와류와 하부로터 블

레이드 간의 간섭으로 소음이 발생할 수 있다.

본 연구에서는 Farassat 1A 식을 이용한 FW-H 음향 

상사법을 사용하여 동축반전 로터 헬리콥터에서 발생하

는 소음을 예측하였다[17]. 이때 헬리콥터를 구성하는 

상하부로터와 동체를 소음원으로 고려하였고, 각각의 표

면에서 발생하는 소음을 해석하기 위해 비투과성 표면

(Impermeable Surface)으로 지정하였다. 이를 통해 비

투과성 경계조건의 음향상사법을 사용하여 비투과성 표

면에서 발생하는 두께 소음과 하중 소음을 예측하였다. 

수음자의 위치에 전파되는 음압의 크기를 식 (9)~(11)

에 나타낸 Farassat 1A 식을 통해 계산하였다. 식 (9)에

서 ′과 ′은 각각 두께 소음과 하중 소음의 음압을 

의미한다. 식 (10), (11)에 표현된 대괄호 내의 항들은 

지연 시간(Retarded Time)을 참고하여 계산된 값이다

[18]. 여기서 은 표면에서의 속도 를 구성하는 수직

속도이고, 마하수를 의미하는 을 사용하여 소음원에서 

수음자로 향할 때의 마하수를 로 나타내었다. 는 

로터 블레이드의 하중 벡터를 의미하고, 는 를 시간에 

대하여 미분한 값이다. 마찬가지로 과 도 각각 과 

를 시간에 대하여 미분한 값이다.

′  ′′ (9)

′ 

 










 








 












 







(10)

′ 

 









 









 









 









 












 







(11)

여기서 와 는 각각 소음원과 수음자의 위치이다. 

소음원과 수음자 사이에는 공간적인 거리()가 존재하므

로 음파가 이동하는 데 필요한 시간만큼 시간이 지연된

다. 이에 따라 소음원에서 발생하는 시점보다 늦게 수음

자에 소리가 도착하고, 소음원과 수음자 간의 거리와 지

연 시간은 각각 식 (12)~(14)로 정의할 수 있다[19].

   (12)



 (13)

  


(14)

2.1.3 블레이드 운동 및 트림

헬리콥터가 전진 비행 시 로터 블레이드에서 방위각

에 따라 블레이드에 유입되는 상대속도의 변화가 발생한

다. 이로 인해 전진면과 후퇴면에서는 각각 국소 충격파, 

동적 실속과 같이 서로 다른 공기역학적 현상이 발생하

고 결과적으로 공력하중이 비대칭적으로 분포한다. 특히 

동축반전 로터의 경우 동일한 절대방위각에서 각 로터의 

전진면과 후퇴면이 위치하므로 복잡한 간섭현상이 발생

한다. 동축반전 로터가 방위각 변화에 따라 발생하는 양

력 불균형을 해소하기 위해서는 로터 블레이드의 주기적

인 피치 운동이 요구된다. 동축반전 로터를 구성하는 상

하부로터 블레이드의 방위각에 대한 피치각의 정의는 식 

(15), (16)과 같이 표현된다[20].

 cossin (15)

 cossin (16)
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여기서  와 는 각각 상부와 하부로터 블레이드의 

방위각에 따른 콜렉티브(Collective) 피치각이고,  , 

 ,  ,  은 각 로터의 종방향 및 횡방향

(Longitudinal and Lateral)의 조종성을 결정하는 사이클

릭 피치각, 그리고 는 블레이드가 회전하는 방위각이다.

와 는 각 로터의 추력 크기를 결정하고,  , 

 와  ,  는 동축반전 로터가 회전 시 토크가 

상쇄되도록 롤링 모멘트와 피칭 모멘트를 제어한다.

전진 비행하는 동축반전 로터 헬리콥터에서 발생하는 

목표 추력과 공력을 일치시키기 위해서는 상하부로터가 

회전할 때 요구되는 여러 각도를 계산하는 자유비행 트

림(Free-Flight Trim) 과정이 요구된다. 이는 동축반전 

로터 헬리콥터의 자체 하중에 대한 정보가 요구되나, 본 

연구에서 사용하는 모델인 X2TD는 구체적인 하중 정보가

공개되지 않았다. 따라서, 본 연구에서는 비행시험에서 

목표 추력을 위해 측정한 요구 동력 값을 이용하여 상하

부로터 각각의 콜렉티브 피치각과 사이클릭 피치각을 계

산하는 트림을 적용하였고, 구체적인 상하부로터의 블레

이드 자세 각도는 선행연구 결과를 참고하였다[21]. 본 

연구에서 정의한 블레이드 자세각 정보는 Table 1과 같

고, 저속 및 고속 비행 조건에 따라 다른 각도를 적용하

였다. 여기서 α는 로터 블레이드가 전진 비행 시 주로터

의 축이 전진 방향으로 기울어지는 각도로, 음수의 값은 

로터 축이 전진 방향을 향해 기울어짐을 의미한다.

2.2 전산해석 모델 및 유동 조건

2.2.1 X2TD 해석 모델 및 IRS 정의

본 연구에서는 IRS에 따른 공력 및 소음 특성 변화를 

고찰하기 위해 Sikorsky사의 X2TD 헬리콥터에 푸셔 프

로펠러가 장착되지 않은 모델로 사용하였고, X2TD 헬리

콥터의 전기체 형상을 Fig. 2에 나타내었다. X2TD 헬리

콥터를 위에서 바라보았을 때 상부로터는 반시계 방향으

로 회전하고, 하부로터는 시계방향으로 회전하도록 지정

Advance 
ratio

Angle Upper rotor Lower rotor

=0.15

 9.45° 9.39°

 3.29° 3.29°

 -3.65° 3.16°

 -0.44° -0.44°

=0.41

 5.95° 6.08°

 0.28° 0.28°

 -5.90° 5.93°

 2.10° 2.10°

Table 1. Trim angles of main rotor blade

Fig. 2. Configuration of X2TD helicopter on IRS

하였다. 로터 블레이드의 재원 정보는 X2TD 헬리콥터의 

블레이드를 설계한 연구 사례를 참고하여 제작하였고, 

헬리콥터의 자세한 형상 정보는 Table 2에 나타내었다

[21]. 기존 X2TD 헬리콥터의 상하부로터 간격은 0.443 m

이고, 이를 IRS로 계산하면 0.055이다. 본 연구에서 IRS

의 변화에 따른 전기체 형상의 공력과 소음의 변화를 분

석하기 위해 기존 X2TD 헬리콥터의 IRS를 각각 1.5배

와 2배 늘린 0.083과 0.110인 경우를 고려하였다. 하부

로터와 동체 간의 거리는 일정하게 유지하였고, IRS의 

변화를 적용하기 위해 하부로터와 동체의 위치를 고정한 

채, 상부로터의 위치를 증가시켰다. 이때 레이놀즈 수는 

250만이고, 이는 로터 블레이드 스팬 방향으로 75% 지

점에 위치한 시위 길이를 기준으로 계산하였다.

2.2.2 계산 격자 및 경계조건

저속 및 고속 비행 조건에서 IRS 변화에 따른 동축바

전 헬리콥터의 공력 및 소음을 예측하기 위한 계산영역

을 Fig. 3에 나타내었고, 이때 로터 블레이드 주위 격자

계 및 계산영역의 격자계를 Fig. 4에 나타내었다. 헬리콥

터를 둘러싼 전체 계산영역의 길이는 로터 지름(D)의 

20배, 폭과 높이는 각각 10배로 지정하였다. 이때 전진

Properties Specification

Gross Weight 2,700 kg

Radius 4.023 m

Number of Rotors 2

Blades per Rotor 4

Total Solidity 0.14

Blade Aspect Ratio 19.2

Rotor Vertical Separation 0.443 m

Fuselage Length 9.1 m

Inter-rotor spacing (H/D) 0.055, 0.083, 0.110

Table 2. Specification of X2TD[21]
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   Fig. 3. Computational domain for simulating X2TD    

    helicopter in forward flight condition

(a) Near-body grid

(b) Off-body grid

Fig. 4. Computational grid system

비행 조건을 구현하기 위해 전체 계산영역 중 전진 비행

하는 방향의 면에는 Velocity Inlet 경계조건, 헬리콥터 

형상에는 Wall 경계조건, 나머지 영역에는 Pressure- 

Outlet 경계조건을 부여하였다. 로터 블레이드를 구성하

는 표면 격자의 최소 크기는 블레이드 스팬 방향의 75% 

위치 시위 길이의 0.75%에 해당하는 2 mm로 지정하였

다. 이때 최소 크기의 표면 격자는 블레이드의 앞전과 

뒷전, 시작부와 끝단면의 모서리에 집중적으로 분포시켰

다. 경계층을 예측하기 위한 표면 격자의 높이는 y+가 1 

이하의 값을 만족하도록 지정하였고, 이때 첫 번째 경계

층의 높이는 약 0.003 mm이다. 경계층은 1.1배의 증가

폭으로 지정하여 총 20층으로 구성하여 총 높이는 약 

0.016 mm이다. 상부와 하부로터 블레이드가 회전하는 

동안 주기적인 피칭 운동을 적용하기 위해 Overset 

Mesh 기법을 적용하고, 해당 영역에 구성된 격자의 등

간격 크기는 로터 블레이드 스팬 방향의 75%에 위치한 

Properties Specification

Temperature 280.21 K

Pressure 87,494 Pa

Sound speed 335.54 m/s

Reynolds number 2.5 x 106

Advance ratio 0.15, 0.41

Flight altitude 4,000 ft

Rotation speed 446 RPM

Tip Mach number 0.556

Table 3. Simulation conditions

코드 길이의 7.5%에 해당하는 2 cm로 지정하였다. 공간

격자의 경우 동축반전 로터 전기체 형상 주위의 공력 및 

유동을 정확히 예측하기 위해 일정 영역의 격자를 조밀

화하는 Multi-block을 구성하였다. 이때, 최소 크기의 공

간격자가 구성되는 계산영역의 길이는 로터 지름(D)의 

2배, 폭과 높이는 각각 1.5배와 0.75배로 구성하였고, 해

당 영역의 최소 공간격자 크기는 로터 블레이드 스팬 방

향의 75% 위치의 18.75%에 해당하는 5 cm이다. 전산

해석을 위해 각 블레이드당 400만 개, 동체에 300만 개

를 포함하여 총 7,600만 개의 격자를 사용하였다.

Table 3은 X2TD 헬리콥터의 전진 비행 시뮬레이션을 

위한 전산해석 조건을 나타낸다. 로터 블레이드의 회전 

속도는 446 RPM으로 지정하였고, 이때 블레이드 끝단

의 마하수는 0.556이다. 레이놀즈 수는 로터 블레이드 

스팬 방향의 75%에 위치한 코드 길이를 특정 길이로 

정의했을 때 약 250만으로 계산되었다. 비행 속도에 따

라 IRS 변화 영향성을 고찰하기 위해 저속 및 고속 비

행조건의 전진비를 각각 타전산해석에서 해석한 사례가 

존재하는 0.15, 0.41로 정의하였다[23]. 전산해석은 로터 

블레이드 회전기준으로 총 6바퀴 회전할 때까지 전산해

석을 수행하였고, 약 2회전 이후부터 공력 데이터가 충

분히 수렴하였다. 따라서 본 연구에서는 2회전 이후의 

데이터를 분석하였다. 비정상 해석을 위한 시간 간격은 

로터 블레이드 회전 방위각 기준 1°로 설정하였다. 이중

시간 전진법에서 내부 반복 계산 횟수는 15회로 설정하

였고, 해당 횟수 안에 Residual은 10-3까지 감소하였다. 

동축반전 로터의 6회전에 대한 전산해석 시간은 Intel(R)

Xeon(R) Gold 6230R CPU 2.1GHz 512 Cores를 이용

한 병렬계산으로 약 28시간이 소요되었다.

2.2.3 마이크로폰 위치 정의

IRS의 변화에 따른 소음 성능을 비교하기 위해 동축

반전 로터 블레이드의 회전 중심축을 기준으로 로터 반지

름(R)의 10배 지점인 40.23 m 거리에 방위각(Azimuth 
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(a) Azimuth angle

(b) Elevation angle

Fig. 5. Definition of microphone array

Angle) 및 고도각(Elevation Angle)에 따라 15° 간격으

로 총 46개의 마이크로폰을 배치하였다. 해당 위치는 일

반적으로 원거리 방사 소음을 측정하는 실험 연구 사례

를 참조하여 결정하였다[22]. 회전 중심축을 기준으로 

방위각은 로, 고도각은 로 표현하였다. Fig. 5는 소음

해석을 위해 방위각과 고도각 별로 배치한 마이크로폰을 

나타내었다.

2.3 전산해석 결과

2.3.1 전산 해석자 검증

전진비 및 IRS의 변화에 따른 동축반전 로터 헬리콥

터의 공력 및 소음 특성을 분석하기에 앞서 해석자의 검

증을 수행하였다. 전산해석 결과의 유효성을 검증하기 위해

동축반전 로터인 Harrington rotor 1 모델의 전진비에 따

른 추력계수와 동력을 예측하고 실험값과 비교하였다[8]. 

Harrington rotor 1 로터 블레이드는 테이퍼비가 0.39로 

이루어져 있고, 비틀림각 없이 여섯 종류의 대칭형 에어

포일로 구성되어 있다. Harrington rotor 1 모델의 공력을

해석하기 위해 본 연구에서 사용한 STAR-CCM+ 해

Fig. 6. Comparison of power of Harrington rotor 1 with  
       the experiment

석자를 동일하게 사용하였다. 전산해석을 위한 시간 간

격은 로터 블레이드 회전 방위각 기준 1°로 설정하여 총 

10바퀴 회전할 때까지 전산해석을 수행하였다. Harrington

rotor 1 모델의 10회전에 대한 전산해석 시간은 동일한 

장비의 128 Cores를 이용한 병렬계산으로 약 72시간이 

소요되었다. 피치각 계수   의 경우, 실험에서 

측정한 추력과 동력을 이용하여 상하부로터의 콜렉티브 

피치각과 사이클릭 피치각을 계산한 연구 사례를 참고하

였다[23]. 전진비가 0.12에서 0.24까지 0.02씩 증가한 7

가지 경우 모두 추력계수가 0.0047로 같다. 본 연구에서 

사용한 해석자로 전진비에 따른 추력을 해석한 결과, 실

험값과 최대 4% 오차가 발생하였다. Fig. 6은 전진비에 

따라 Harrington rotor 1 모델에서 해석된 동력을 실험 

결과와 비교하여 나타내었고, 최대 3.5%의 오차가 발생

하였다. 특히, 전진비가 0.12일 때 해석된 동력은 실험값

과 0.3%의 오차를 가지며 정확도가 높다. 전진비가 높

을수록 로터 블레이드의 전진면과 후퇴면 간의 상대속도 

차이가 증가하여 추력의 불균형이 생긴다. 이를 방지하

기 위해 전진비가 높을수록 전진면에서 블레이드의 받음

각을 줄이고, 후퇴면에서 블레이드의 받음각을 증가시켜 

추력의 균형을 맞춘다. 이에 따라 전진비가 높을수록 방

위각에 따른 추력의 변화폭이 커지지만, 전진비가 가장 

낮은 0.12에서 추력의 변화 폭이 작아, 실험값과 유사한 

해석 결과가 예측되었다.

Figure 7과 Fig. 8은 X2TD 로터 블레이드의 r/R= 

0.85 위치에서 방위각에 따른 수직력 변화를 타전산해석 

결과값과 함께 비교하였다[21,24]. 이때 전진비는 본 연

구에서 저속 및 고속 전진 비행 조건으로 지정한 0.15와 

0.41인 경우에서 해석하였다. 각 전진비에서 두 위치의 

방위각에 대한 수직력 변화의 경향성은 타전산해석 결과

값과 유사하게 해석되었다. 특히, 전진면과 후퇴면이 위
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(a) Upper rotor

(b) Lower rotor

Fig. 7. Comparison of normal force coefficients of upper    
       and lower rotor blades at r/R=0.85 and μ=0.15

(a) Upper rotor

(b) Lower rotor

Fig. 8. Comparison of normal force coefficients of upper    
and lower rotor blades at r/R=0.85 and μ=0.41

치하는 방위각 90°과 270° 위치에서 수직력이 급격히 

감소하고 증가하는 경향성을 타전산해석과 유사하게 예

측할 수 있었다.

2.3.2 저속 전진 비행 조건에서 IRS 공력 영향성

저속 전진 비행 조건인, 전진비가 0.15인 경우에서 IRS

의 변화가 동축반전 로터 헬리콥터의 공력 성능에 미치는

영향성을 분석하였다. Fig. 9는 저속 전진 비행 조건에서 

IRS에 따라 상하부로터에서의 추력계수를 방위각에 대하

여 나타내었다. Table 4는 Fig. 9에 나타낸 방위각에 따

른 추력계수를 평균화하여 나타내었고, Table 5는 IRS에 

따른 상하부로터의 추력계수에 대한 Peak-to-peak 변화

(a) Upper rotor

(b) Lower rotor

Fig. 9. Comparison of thrust coefficient depending on the    

        IRS in low-speed flight condition

CT

IRS

0.055 0.083 0.110

Upper rotor 0.00728 0.00752 0.00763

Lower rotor 0.00729 0.00735 0.00750

Total rotors 0.01457 0.01487 0.01513

Table 4. Comparison of averaged thrust coefficient         
          depending on the IRS in low-speed flight condition
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Peak-to-

peak

IRS

0.055 0.083 0.110

Upper rotor 0.0015 0.0010 0.0007

Lower rotor 0.0018 0.0015 0.0013

Table 5. Comparison of peak-to-peak thrust coefficient     
          depending on the IRS in low-speed flight condition

를 나타내었다. 본 연구에서는 상하부로터 각각이 요구

되는 동력이 동일하도록 콜렉티브 피치각과 사이클릭 피

치각에 대한 수치 트림을 적용하였다. 이에 따라, 기존 

IRS 조건인 IRS = 0.055일 때 두 로터에서 발생하는 

평균추력의 크기는 유사하게 해석되었다. IRS가 기존보

다 1.5배, 2배로 증가할수록 상하부로터에서 발생하는 평

균추력은 증가하였다. 상부로터는 기존보다 약 3.4%와 

5%로 크게 증가하는 반면, 하부로터는 약 0.8%와 2.9%

로 상대적으로 증가하는 폭이 작았다. 상부로터가 하부로

터로부터 멀어질수록 하부로터에서 상부로터 블레이드 하

단면 주위의 유동을 흡수하는 힘이 약해진다. 

Figure 10에서는 IRS 변화에 따른 상하부로터 블레이

드의 수직력 변화를 디스크로 나타내었다. 상하부로터 

모두 서로의 로터 블레이드를 지나는 45°마다 간섭으로 

인하여 수직력의 변화가 발생하였다. 상부로터의 경우 

하부로터가 상부로터 블레이드 아랫면 주위 유동을 흡수

하는 힘으로 인하여 간섭이 발생하였다. 하부로터의 경우 

(a) IRS = 0.055 (Upper rotor) (b) IRS = 0.083 (Upper rotor) (c) IRS=0.110 (Upper rotor)

(d) IRS = 0.055 (Lower rotor) (e) IRS = 0.083 (Lower rotor) (f) IRS = 0.110 (Lower rotor)

Fig. 10. Polar contours of BVI of the coaxial rotor blade on IRS in low-speed flight condition

상부로터에서 발생하는 후류와의 간섭으로 인하여 방위

각 0°에서 불규칙적인 수직력 변화가 발생하였고, 이러

한 현상은 IRS가 커질수록 상하부로터 간의 간섭이 줄어

들면서 감소하였다.

Figure 11에서는 IRS 변화에 따른 상하부로터 후류가 

동체 주변 유동장 발달에 미치는 영향을 분석하기 위해 

와도장을 비교하였다. 기존 IRS 조건인 Fig. 11(a)에서 

상부로터로부터 생성된 후류와 하부로터 간의 간섭이 가

장 크게 발생한다. 또한, 두 로터에서 발생한 후류가 합

쳐지고 이 후류 구조는 하류(Downstream) 방향으로 이

동하면서 동체와의 간섭을 유발하고 유동장 내의 와도를

증가시켰다. 특히 저속 전진 비행 조건이므로 동체와의 

간섭이 두드러지게 관찰되었다. IRS가 커지는 Fig. 11(b)

와 Fig. 11(c)의 와도장을 보았을 때, 상부로터의 후류와 

하부로터 간의 간섭이 발생하는 면적이 감소하고, 두 로

터에서 생성된 후류가 겹치지 않고 동체 후방 유동장에

서의 와도가 감소하였다.

2.3.3 저속 전진 비행 조건에서 IRS 소음 영향성

다음으로 저속 전진 비행 조건에서 IRS의 변화가 동

축반전 헬리콥터의 소음에 미치는 영향성을 분석하기 위

해 Fig. 5에서 정의한 마이크로폰 위치에서의 소음 세기

를 비교하였다. Fig. 12는 IRS 변화에 따라 Overall Sound

Pressure Level(OASPL) 소음을 각각 방위각과 고도각 

범위에서 비교하였고, Table 6은 특정 방위각 및 고도각  
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(a) IRS = 0.055 (b) IRS = 0.083 (c) IRS = 0.110

Fig. 11. Comparison of vorticity contours around X2TD helicopter on IRS in low-speed flight condition

(a) Azimuth angle

(b) Elevation angle

  Fig. 12. Comparison of overall sound pressure level    
  (OASPL) on IRS in low-speed flight condition

에서 기존 IRS인 IRS = 0.055인 경우를 기준으로 IRS

에 따른 소음 변화를 정량적으로 나타내었다. Fig. 12(a)

에서 방위각 105°와 255° 위치에서 IRS가 증가했을 때, 

기존보다 약 2 dB 낮은 소음이 예측되었다. 상부와 하부

로터가 서로 반대 방향으로 회전하며 생성된 후류 구조

는 상부로터 블레이드의 아랫면과 하부로터 블레이드 의  

Angle
IRS

0.055 0.083 0.110

Ψ = 105° 89.33 dB(-)
87.31 dB

(-2.02 dB)

87.28 dB

(-2.05 dB)

Ψ = 255° 90.23 dB(-)
87.63 dB

(-2.60 dB)

88.03 dB

(-2.20 dB)

θ = -90° 105.69 dB(-)
100.47 dB

(-5.22 dB)

95.43 dB

(-10.26 dB)

θ = -135° 100.48 dB(-)
97.82 dB

(-2.66 dB)

96.80 dB

(-3.68 dB)

Table 6. Overall sound pressure level(OASPL) on IRS at  
         specific location in low-speed flight condition

윗면에 압력변화를 유발한다. 이때 방위각이 105°인 위치

에서는 상부로터 블레이드가 전진면에 위치할 때 하부로

터 블레이드가 후퇴면에 위치한다. 그러므로 상하부로터 

각각의 전진면과 후퇴면에서 상대속도 차이로 인한 간섭

현상의 규모가 가장 크게 나타난다. 방위각이 255°인 경

우, 상부로터 블레이드가 후퇴면에 위치할 때 하부로터 

블레이드가 전진면에 위치한다. 이 경우 또한 방위각 

105° 위치와 마찬가지로 두 로터 블레이드 간의 상대속

도 차이가 가장 크게 발생하여 간섭현상이 발생한다. 결

과적으로 IRS가 증가함에 따라 상하부로터 간의 간섭현상

이 크게 감소하였고, 이는 소음 감소의 주요 요인으로 작용

하였다. 방위각 범위에서 소음을 비교한 Fig. 12(a)와 달

리 Fig. 12(b)에서는 고도각에 따른 변화의 세기를 비교

하였고, IRS에 따라 큰 차이를 확인할 수 있었다. 특히, 

고도각 -90° 지점에서는 IRS가 1.5배, 2배 증가함에 따

라 OASPL 소음이 각각 약 5 dB, 8 dB씩 감소하였다. 

특히, 고도각 -90° 지점에서는 IRS가 1.5배, 2배 증가함

에 따라 OASPL 소음이 각각 약 5 dB, 8 dB씩 감소하

였다. 이는 IRS에 따른 소음의 변화가 가장 큰 위치이며, 

고도각 90° 지점과 마찬가지로 IRS가 증가함에 따라 비정

상 하중소음의 기여가 감소했기 때문이다. IRS가 증가할수

록 상부로터의 후류와 하부로터 간의 간섭현상, 그리고 
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두 로터의 후류와 각각의 로터 블레이드 간의 간섭현상

의 규모가 감소한다. 이에 따라 BVI의 영향을 가장 크게 

받는 고도각 45°, 135°, -135°, -45° 중 -135°에서는 

IRS가 커질수록 정상 하중소음의 크기가 감소하여 소음

이 약 3 dB과 4 dB씩 감소하였다. Fig. 13에서는 저속 

전진 비행 조건에서 IRS에 따른 OASPL 중, 고도각이 

-135°와 -90°일 때 동축반전 로터 헬리콥터에서 발생하

는 소음의 기여도를 상하부로터와 동체로 각각 나누어 

분석하였다. 이때 각 부품별로 발생하는 소음을 예측하기 

위해 동체와 하부로터, 상부로터와 전기체 형상을 각각비

투과성 면으로 지정하였다. 두 위치 모두 기존 IRS 조건

에서는 상부로터가 헬리콥터의 소음 기여도가 가장 높게 

해석되었다. Fig. 13(a)에서 나타내는 고도각 -135°는 

BVI 소음의 영향을 가장 많이 받는다. 해당 위치에서 

IRS가 증가할 때 하부로터에서의 소음은 1 dB 감소하는 

반면, 상부로터의 소음은 6 dB과 8 dB씩 감소하였다. 이

를 통하여 저속 전진 비행 조건에서 IRS가 커질 때 상부

로터의 후류와 하부로터 간의 간섭으로 인한 소음보다 

상부로터 블레이드 아랫면 주위의 유동을 하부로터에서 

흡수하는 힘의 규모에 의한 소음의 영향이 더 큰 것을 

확인하였다. 이에 따라 IRS가 커질수록 상부로터에서

(a) Elevation angle of -135°

(b) Elevation angle of -90°

Fig. 13. Comparison of BPF harmonic spectra depending    
        on IRS in low-speed flight condition

의 소음이 감소하여 하부로터의 소음 기여도가 가장 높

게 예측되었다. Fig. 13(b)의 고도각 -90° 위치는 비정

상 하중소음의 영향을 가장 많이 받는다. 여기서 IRS가 

증가할 때 하부로터에서는 소음이 3 dB과 5 dB 감소하

였고, 상부로터에서는 6 dB과 10 dB 감소하였다. 이때 

상부로터와 하부로터의 소음 기여도는 IRS가 1.5배 커졌

을 때 비슷하게 예측되었고, 2배 증가했을 때는 하부로

터가 더 높게 예측되었다. 두 위치에서의 소음 기여도를 

분석함으로써 저속 전진 비행 조건에서 기존 IRS에서는 

상부로터의 소음 기여도가 가장 높았으나, IRS가 커질수

록 하부로터의 기여도가 높아짐을 확인하였다.

2.3.4 고속 전진 비행 조건에서 IRS 공력 영향성

고속 전진 비행 조건에서 IRS에 따른 동축반전 헬리

콥터의 공력 및 소음 특성의 변화를 분석하기 위해 전진

비가 0.41인 조건에서 해석을 진행하였다. Fig. 14는 

IRS 변화에 따라 상하부로터에서 발생하는 추력을 방위

각에 따라 비교하였다. 방위각에 따른 추력계수를 평균

화하여 Table 7에 나타내었고, 각 로터의 IRS에 따른 

추력계수의 Peak-to-peak 변화를 Table 8에 나타내었

다. 전진비가 높아질수록 비행 속도가 동축반전 로터에

(a) Upper rotor

(b) Lower rotor

Fig. 14. Comparison of thrust coefficient depending on the  
IRS in high-speed flight condition
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CT

IRS

0.055 0.083 0.110

Upper rotor 0.00625 0.00628 0.00629

Lower rotor 0.00644 0.00648 0.00649

Total rotors 0.01269 0.01276 0.01278

   Table 7. Comparison of averaged thrust coefficient  
            depending on the IRS in high-speed flight  
            condition

Peak-to-

peak

IRS

0.055 0.083 0.110

Upper rotor 0.0027 0.0019 0.0015

Lower rotor 0.0018 0.0015 0.0014

Table 8. Comparison of peak-to-peak thrust coefficient  
          depending on the IRS in high-speed flight    
          condition

서 생성되는 후류의 전파속도보다 빨라, 상하부로터 간

의 간섭이 감소한다[25]. 이에 따라 저속 전진 비행 조

건과 달리 고속 전진 비행 조건에서는 모든 IRS 조건에

서 하부로터로부터 발생하는 평균추력이 상부 로터의 평

균추력보다 높다. 저속 전진 비행 조건과 마찬가지로 고속  

(a) IRS = 0.055

Upper

(b) IRS = 0.083

Upper

(c) IRS=0.110

Upper 

(d) IRS = 0.055

Lower

(e) IRS = 0.083

Lower

(f) IRS = 0.110

Lower

Fig. 15. Polar contours of BVI of the coaxial rotor blade on IRS in high-speed flight condition

전진 비행 조건에서도 IRS가 증가할수록 두 로터 블레이

드에서 발생하는 추력 진폭이 감소하였고, 평균추력계수

는 근소하게 증가하였다. Fig. 14(a)에서 나타내는 상부

로터의 추력 진폭이 Fig. 14(b)의 하부로터 추력의 진폭

보다 감소가 크게 나타나지만, 빠른 전진 비행 속도로 

상하부로터에서 생성되는 후류가 로터 블레이드와의 간

섭현상이 적게 발생한다. 이에 따라 상하부로터 간격이 

멀어져도 저속 전진 비행 조건보다 추력 파동 진폭이 적

게 감소하고, 상부로터의 평균추력이 0.5%와 0.6%만큼, 하

부로터의 평균추력은 0.6%와 0.8%만큼 증가한다. 결과

적으로 고속 전진 비행 조건에서는 IRS 변화가 상대적으

로 상하부로터 성능 변화에 미치는 영향성이 미비하였

다.

Figure 15에서는 고속 전진 비행하는 동축반전 로터의 

IRS에 따른 상하부로터 블레이드의 수직력 변화를 디스

크로 나타내었다. 상부로터의 경우 저속 전진 비행 조건

과 마찬가지로 IRS가 커질수록 하부로터로부터 유동을 

흡수하는 힘의 영향을 받아, 수직력이 변하였다. 하부로

터의 경우 상부로터에서 발생하는 후류와의 간섭 정도가 

저속 전진 비행 조건보다 감소하여 IRS가 커져도 방위각

0°에서 수직력의 변화는 상대적으로 적게 나타났다. 또한, 

고속 전진 비행 조건에서 상하부로터 모두 저속 전진 비

행 조건보다 수직력의 변화가 더 뚜렷하게 발생했는데, 

이는 각 로터에서 생성되는 후류와 블레이드 간에 발생  
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(a) IRS = 0.055 (b) IRS = 0.083 (c) IRS = 0.110

Fig. 16. Comparison of vorticity contours around X2TD helicopter on IRS in high-speed flight condition

하는 간섭의 영향이 저속 전진 비행 조건보다 큰 것이 

원인이다.

Figure 16은 IRS 변화가 고속 전진 비행하는 동축반

전 로터 헬리콥터 주위의 유동장에 미치는 영향을 와도

장으로 나타내어 분석하였다. 저속 전진 비행 조건에서 

고찰한 것과 같이 IRS가 증가함에 따라 상하부로터에서 

생성되는 후류 간의 간섭현상은 현저히 감소하는 것을

Fig. 16(b)와 Fig. 16(c)를 통해 확인할 수 있다. 특히, 

IRS가 0.110인 조건에서는 빠른 전진 속도로 인해 상하부

로터 블레이드에서 발생한 후류가 합쳐지는 현상이 발생하

지 않았다. 또한, 저속 전진 비행 속도와 비교하여, 기존 

IRS인 Fig. 16(a)에서도 상부로터의 후류와 하부로터 간의 

간섭, 두 로터의 후류와 동체 간의 간섭현상이 작게 발

생하였다. 이에 따라 IRS가 변하더라도 후류 구조의 변

화는 거의 나타나지 않았고, 이러한 원인으로 인해 추력의 

증가율이 저속 전진 비행 조건보다 낮게 예측되었다.

2.3.5 고속 전진 비행 조건에서 IRS 소음 영향성

고속 전진 비행 조건에서 IRS에 따른 방위각 및 고도

각에서 해석되는 동축반전 로터 헬리콥터의 소음 변화를 

OASPL로 나타내어 Fig. 17에서 비교하였고, Table 9는 

IRS = 0.055일 때를 기준으로 특정 방위각 및 고도각

에서 IRS에 따른 소음 변화를 정량적으로 나타내었다. 

Fig. 17(a)을 통해 방위각 범위에서의 변화를 고찰하면, 

상하부로터 블레이드의 전진면과 후퇴면이 위치하는 105°

와 255° 위치에서 두 로터 블레이드의 상대속도 차이가 

저속 전진 비행 조건보다 크게 발생한다. 이때 IRS가 커

지면서 상부로터 블레이드의 아랫면과 하부로터 블레이

드의 윗면에서의 압력 변화가 줄어든다. 이에 따라 IRS

가 증가할 때 소음이 약 2 dB과 3 dB씩 낮게 예측되었

다. Fig. 17(b)에서 고도각이 -90°일 때 IRS가 증가할수

록 소음이 약 5 dB과 7 dB씩 감소하였고, 이는 저속 전

진 비행 조건과 유사한 결과이다. 이를 통하여 저속 및 

고속 전진 비행 조건에서 발생하는 비정상 하중소음의 

기여도는 유사함을 확인하였다. 고도각이 -135°인 경우 

IRS가 커질수록 상부로터의 후류와 하부로터 간의 간섭은  

(a) Azimuth angle

(b) Elevation angle

Fig. 17. Comparison of overall sound pressure level    
        (OASPL) on IRS in high-speed flight condition

거의 발생하지 않았고, 하부로터에서 상부로터 블레이드 

아랫면 주위 유동을 흡수하는 힘 또한 감소하였다. 이러

한 요인들로 BVI 소음이 줄어들어 IRS가 증가할 때 소

음이 각각 3 dB과 5 dB씩 감소하였다.

Figure 18에서는 고속으로 전진 비행하는 동축반전 로

터 헬리콥터의 상하부로터 간격에 따른 OASPL 차이를 비
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Angle
IRS

0.055 0.083 0.110

Ψ = 105° 88.63 dB(-)
86.45 dB

(-2.18 dB)

85.99 dB

(-2.64 dB)

Ψ = 255° 94.05 dB(-)
91.89 dB

(-2.16 dB)

91.27 dB

(-2.78 dB)

θ = -90° 107.45 dB(-)
102.53 dB

(-4.92 dB)

98.35 dB

(-9.10 dB)

θ = -135° 105.09 dB(-)
102.03 dB

(-3.06)

99.67 dB

(-5.42 dB)

Table 9. Overall sound pressure level (OASPL) on IRS at  
         specific location in high-speed flight condition

교한 고도각 -135°과 -90°에서 발생하는 소음의 기여도를 

분석하였다. 두 위치 모두 저속 전진 비행 조건과 동일하

게 기존의 IRS 형상에서는 전체 소음 수준 중 상부로터의 

기여도가 가장 높았다. Fig. 18(a)에서 고도각이 -135°일 

때, 기존 형상에서 상하부로터 간격을 1.5배, 2배로 증가

시켰을 때 상부로터에서는 각각 4 dB, 6 dB, 하부로터

에서는 각각 2 dB, 3 dB 만큼의 소음이 감소하였다. 고

속 전진 비행 조건에서 상하부로터 간의 간섭현상이 줄

어들며 IRS를 증가시키더라도 저속 비행 조건에 비해 소

음 감소폭이 약 2 dB 정도 낮았다. 하지만 하부로터는 

동체와의 상호작용이 감소하여 저속 전진 비행 조건보다 

소음 감소 크기가 약 1 dB과 2 dB씩 낮게 예측된 것으로  

판단된다. Fig. 18(b)에서 고도각이 -90°일 때, IRS가 증

가할수록 하부로터의 소음은 3 dB과 4 dB 감소하였고, 

상부로터에서는 5 dB과 8 dB 감소하였다. 고속 전진 비행

조건일 때 두 로터에서의 소음 감소 크기가 저속 전진 

비행 조건보다 낮게 예측된 것 또한 상하부로터 간의 간

섭 및 두 로터에서 생성된 후류 간의 상호작용이 감소한 

것이 원인이다. 고도각 -135°와 -90° 위치 모두 IRS가 

1.5배 증가했을 때 헬리콥터의 소음은 상부로터에서 기

여도가 가장 높으나, 2배로 증가했을 때 하부로터의 기

여도가 더 높아짐을 확인하였다. 또한, 주로터 블레이드

에 비해 동체의 소음 기여도가 현저히 낮긴하지만, IRS

가 각각 1.5배, 2배를 증가시켰을 때 주로터에서 발생한 

후류와 동체 사이의 간섭현상이 줄어들어 동체에서 발생

하는 소음은 약 1 dB, 2 dB 정도 감소하였다. 

Ⅲ. 결  론

본 연구에서는 SA-IDDES 공력해석기법과 비투과면 

FW-H 음향상사법을 이용하여 저속 및 고속 비행 조건

에서 동축반전 로터 헬리콥터의 상하부로터 간격이 공력 

및 소음의 변화에 미치는 영향을 분석하였다. 저속 및 고속 

전진 비행 조건 모두 상하부로터 간격이 멀어질수록 평

균 추력이 증가하였고, 저속 전진 비행 조건이 고속 전

진 비행 조건보다 상하부로터 간의 간섭 변화가 크게 작

(a) Elevation angle of -135°

(b) Elevation angle of -90°

Fig. 18. Comparison of BPF harmonic spectra depending 
on IRS in high-speed flight condition

용하여 추력 증가율이 더 높았다. 또한, IRS가 증가할수

록 상하부로터 로터 간의 공기역학적 상호작용이 감소하

여 로터-후류, 후류-후류, 후류-동체 간의 간섭현상이 

감소하였다. 이로 인해 결과적으로 저속 및 고속 비행 조

건에서 IRS 간격이 증가할수록 공력소음이 감소하였다.

본 연구에서는 차세대 회전익기로 개발되고 있는 동축

반전 로터 헬리콥터의 중요한 설계 변수 중 하나인 상하

부로터 간 간격이 비행체 공력 및 소음 성능에 미치는 

영향을 분석하였다. 본 연구에서 고찰한 결과들은 동축

반전 로터 시스템 초기 설계 시 활용될 수 있을 것으로 

기대된다. 높은 IRS를 적용하게 되면 공기역학 효율을 

높일 수 있을 뿐만 아니라 소음 저감에도 효과적이다. 

하지만, 동축반전로터의 회전축에 위치하는 허브시스템은 

전기체 형상에서 발생하는 항력의 50%를 생성한다[26]. 

이때, 높아진 IRS로 인해 마스트에서는 큰 항력이 발생

한다. 푸셔 프로펠러의 경우 동축반전로터에서 생성된 

후류와의 간섭으로 비정상 하중간섭이 일어날 수 있는

데, IRS가 커질수록 간섭이 발생하는 위치가 달라지므로 

공력 및 소음에 변화를 줄 수 있다[27]. 그러므로, 허브 

시스템 및 푸셔 프로펠러를 장착한 전기체 형상의 IRS 

변화에 따른 공력 및 소음의 영향을 분석하는 연구들이 

필요하다. 또한, 본 연구에서는 상부로터와 하부로터가 
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서로를 지나가는 Crossover Angle이 동체와 평행한 방

위각 0°에 위치한다. Crossover Angle의 위치가 변한다

면 동축반전 로터와 동체 간의 간섭의 정도가 달라지고, 

이는 공력 및 소음 성능에 직접적인 영향을 미친다. 따

라서 향후 연구에는 주로터의 허브와 마스트 페어링을 

적용한 형상을 고려하고 Crossover Angle이 변하는 조

건에서 IRS의 변화에 대한 연구를 수행할 예정이다.
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