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다중제약조건을 갖는 로터익형의 공력 최적 설계
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AERODYNAMIC DESIGN OPTIMIZATION OF ROTOR AIRFOIL WITH MULTIPLE CONSTRAINTS
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Aerodynamic design optimization of rotor airfoil has been performed with advanced design method for 
improved aerodynamic characteristics of ONERA airfoils. A multiple response surface method is used to consider 
various requirements in rotor airfoil design. Shape functions for mean camber line are proposed to extend possible 
design domain. Numerical simulations are performed using KFLOW, a Navier-Stokes solver with shear stress 
transport turbulence model. The present design method provides favorable configurations for the high performance 
rotor airfoil. Resulting optimized airfoils give better aerodynamic performance than the baseline airfoils.
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1. 서  론

헬리콥터 로터 블레이드는 고정익 날개와 달리 정지비행에

서도 반경방향에 따라 아음속에서 천음속영역까지 마하수가 

달라지고, 전진비행에서는 블레이드 회전에 따라 비정상적인 

유동 환경에서 운용되기 때문에 익형설계 시 고정익기의 설

계와는 다른 목적 변수 및 다양한 제약 변수를 필요로 한다

[1]. 비행 중 로터블레이드는 반경위치에 따라 다른 유동 환

경에 놓이게 된다. 하나의 익형으로는 여러 유동 환경에서 최

고의 성능을 얻기 어렵기 때문에 로터블레이드의 반경위치에 

따라 다른 익형을 배치하는 것이 일반적이다. 일반적으로 실

속(stall)특성에 중요한 영향을 미치는 블레이드의 안쪽영역에 

사용하는 익형은 최대양력계수(maximum lift coefficient)가 큰 

값을 갖도록 설계하며, 항력특성에 민감한 블레이드의 끝단영

역에 사용하는 익형은 항력 발산 마하수(drag divergence mach 

number)가 큰 익형을 사용하여 설계한다[2].
공력설계기법인 수치최적화 기법은 설계자가 원하는 공력

계수를 목적함수로 설정하여 공력계수를 만족하는 형상을 설

계하는 방법이다. 본 논문에서는 로터익형의 설계에 반드시 

고려해야 하는 다양한 제약조건들을 만족시키기 위해 통상적

인 수치최적화 기법인 반응면기법을 여러 개 사용하여 다중 

반응면 기법(multiple response surface method)으로 최적설계를 

수행하였다[3]. 설계과정에서 사용한 목적함수(objective 
function) 및 여러 개의 제약조건(constraint)들에 대하여 각각의 

반응면을 구성하였고 반응면의 정확도를 저하시키는 설계점

을 제외시키는 방법으로 반응면의 정확도를 일정 수준으로 

만족시켰다[4]. 설계점을 구성할 때 기저익형의 표면에 변화

를 주는 기존의 방법과 더불어 캠버의 변화를 독립적이고 더

욱 탄력적으로 고려하기 위해서 평균시위선(mean camber line)
에 형상함수를 적용, 설계변수를 추가시키는 방법으로 변형된 

형상을 표현하였다.
ONERA Airfoil을 기저익형으로 동일한 설계조건을 적용하

여 기존의 방법과 새로운 방법으로 최적설계를 수행하였다. 
각 방법으로 얻은 최적설계익형에 대하여 주요공력특성을 서

로 비교하였고, 다양한 제약조건을 동시에 만족시켜야 하는 

로터익형의 최적설계방법으로서의 타당성을 검증하였다.
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Fig. 1 Flow diagram of design process

2. 수치적 기법

2.1 다중 반응면 기법을 이용한 최적설계 방법

반응면 기법은 개발, 개선, 최적화문제 등에 유용하게 쓰일 

수 있는 수치 해석 방법이다. 특히 잠재적 영향력을 가지고 

있는 다수의 설계 변수들이 미치는 영향에 대해서 탄력적으

로 반응하며 계산할 수 있게 한다. 반응면은 database를 최소

자승법(least square method)으로 근사하여 다항식을 만드는 것

이다[4].
반응면 기법을 이용한 최적설계과정은 Fig. 1과 같다. 초기 

설계점은 설정한 범위 내에서 무작위로 선정된 값을 사용한

다. 설계범위는 기저익형 두께의 5%이하로 하였다[3]. 본 논

문에서 사용한 설계변수의 개수는 14이며 설계점의 수는 200
이다. 설계범위 내에서 무작위로 선정된 설계점에 따라 형상

함수를 사용하여 형상을 재구성한 후 스프링 상사성(spring 
analogy)을 사용하여 새로운 형상에 맞는 격자를 구성하였다. 
유동장은 Navier-Stokes방정식을 사용하여 해석하였고, 이때 

설계기준으로 제시된 공력계수를 얻기 위하여 각각의 기준에 

해당하는 유동조건에 대하여 계산을 수행하였다. 유동장 계산

을 통해 얻은 목적함수 및 몇 가지 제약조건에 해당하는 공

력계수 값들 각각에 대하여 2차 다항식의 반응면을 생성하였

다. 이는 하나의 목적함수의 최적값을 찾음과 동시에 설계기

준으로 제시한 제약조건들의 값을 만족시키는 결과를 얻기 

위함이다. 본 연구에서는 초기의 반응면이 정확도 판단기준인 

 
 ≥ 를 만족시키지 못할 경우 사용한 설계점 중 

반응면과의 정확도가 낮은 설계점을 제거한 후 무작위로 생

성된 새로운 설계점으로 교체하여 반응면을 재구성하였다[3]. 
최적형상을 탐색할 때 몬테카를로 기법(monte carlo method)을 

사용하였다.

2.2 형상의 재구성

형상함수는 공력 설계에서 익형의 형상을 표현하는 함수로 

날개의 형상을 설계하기 위해서는 적절한 형상 함수의 선택

이 필요하다. 본 논문에서는 초기의 형상을 기본으로 하여 형

상을 변화시키는 함수를 정의하는 방법으로 기저익형의 윗면

과 아랫면에 각각 5개씩의 형상함수를 적용시켰고, 캠버의 변

화를 더욱 탄력적으로 고려하기 위해서 평균시위선(mean 
camber line)에 4개의 형상함수를 적용시켰으며 최종적으로 하

나의 변형된 형상을 총 14개의 설계변수로서 표현되도록 구

성하였다.
익형의 윗면과 아랫면에 사용한 Hicks-Henne함수는 익형의 

형상을 표현하는 데 오랫동안 사용되어져 왔고 익형 설계 문

제에 있어 많은 연구를 통하여 검증되어왔으며 적은 설계 변

수로도 우수한 결과를 얻을 수 있는 것으로 알려져 있다. 
Hicks-Henne 함수는 sine함수와 지수함수로 이루어져 있으며 

본 연구에서 사용한 5개의 함수는 다음과 같다[5].

  


 (1)

  sin   ⋯ (2)

  log
 

log
(3)

위의 함수를 이용하여 익형을 표현하면 변형된 형상은 다음

과 같이 정의된다.

   




 (4)

여기서   는 초기 날개 형상에서 날개표면의   좌표이고 

 는 설계 변수,  는 Hicks-Henne 함수이다.

앞서 구현한 익형 형상의 평균시위선에 4개의 형상함수를 

추가로 적용하여 최종 변형된 익형의 형상을 구하였다. 평균

시위선에 적용된 4개의 함수는 Fig. 2에 도시하였다.



다중제약조건을 갖는 로터익형의 공력 최적 설계 제15권, 제2호, 2010. 6 / 81

x

f

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1
-1

-0.5

0

f4

f1
f2
f3

Fig. 2 Diagram of 4 shape functions

AERODYNAMIC
COEFFICIENT

SECTIONS
1 2 3

   at    ≥ 0.75 0.85 0.91
  at  ≤ 0.005 0.01 0.01
L/D     at  ≥ free 64 76
max  at  ≥ max 1.20 1.1

Max , % 12 9 7
Baseline airfoil OA 312 OA309 OA 407

Table 1 Aerodynamic constraint limits

  sin      (5)

  loglog

 (6)

위의 함수를 이용하여 평균시위선의 변형은 식 (7)과 같이 정

의된다.

   




 (7)

여기서 는 4개의 함수 적용전의 평균시위선의 좌표이고, 

여기서 구한 평균시위선의 좌표 변화량을 윗면과 아랫면에 

더해주어 최종 변형된 형상을 얻는다.
해석 대상의 표면 형상이 변하면 그에 따라 계산 격자도 

적절히 변해야 한다. 초기의 계산 격자계는 물리영역과 계산 

영역의 1대1 대응을 만족하는 형태로 되어있다. 따라서 표면 

형상의 변화에 따라 격자를 변형하는 경우에도 격자계 전체

의 부드러움이 유지되어야 하고 1대 1 대응을 유지 할 수 있

어야 한다. 본 연구에서는 정렬격자계와 비정렬격자계에서 널

리 사용되어온 스프링 상사성(spring analogy)을 이용한 격자변

형 기법을 사용하였다[6]. 계산에 사용된 격자는 C-type(321×
65)이며 익형 표면은 윗면과 아랫면 각각 128개의 격자점으로 

구성되어있다.

2.3 수치해석 기법

본 연구에서는 2-D Navier-Stokes 방정식 해법을 사용하였

다.  SST(Shear Stress Transport) 난류 모델을 사용하였

다. 이 난류 모델의 경우 벽면에서는 벽법칙을 잘 따르는 

 모델을 사용하고, 경계층 외부에서는 자유류 의존성이 

적은   모델을 사용한다. SST모델에서 난류 점성 모형은 

역압력 구배가 존재하는 곳에서 주 난류 전단응력의 전달을 

고려하도록 설계되었다. 공간이산화기법은 2차정확도의 

upwind MUSCL scheme을 적용한 Roe의 FDS(Flux Difference 
Splitting)을 사용하였다. 또한 정상 상태의 해를 얻기 위해 내

재적 시간 전진 기법인 Diagonalized ADI를 사용하였다[7].

2.4 설계조건

로터블레이드에 사용하는 익형의 설계조건은 비행경로에 

따른 성능요구조건에 따라 차이가 있지만 기존의 연구결과와 

경험을 통해 몇 가지 주요한 조건을 만족해야함을 알 수 있

다. 로터의 전진부에서는 높은 마하수로 인해 압축성 효과를 

경험하게 되며 항력발산(drag divergence)이 발생할 수 있다. 
따라서 전진부 특성이 필요한 블레이드의 끝단 영역에 사용

하는 익형은 (drag divergence mach number)가 크도록 설

계를 수행해야한다. 피칭모멘트(pitching moment)의 경우는 

Aerospatiale의 경험을 바탕으로 모든 경우에 는 0.01보다 

작도록 설정하고 있다[8]. 헬리콥터의 제자리 비행시 Figure of 
Merit을 높이고 전진비행의 성능 향상을 위해서는 가 큰 

익형이 선호된다[9]. 실속과 양력발생에 영향을 미치는 블레

이드의 in-board영역에 사용하는 익형은  (maximum lift 

coefficient)가 큰 값을 갖도록 설계된다. 정적 실속(stall)이 늦

을수록 기동(maneuver)운동의 동적실속 특성이 좋아지기 때문

에 마하수 0.4에서 가 크도록 설계한다[10].

ONERA OA익형을  기저익형으로 한 설계기준은 Table. 1
과 같다. 블레이드의 in-board영역인 Section 1의 경우는 

를 최대화 시키는 방향으로 목적함수를 구성하였고,  조

건을 설정하지 않는 반면 와 를 구속조건으로 설정

하였다. 전통적인 익형의 분석결과에 따르면 높은 와 높

은 를 동시에 만족시키는 것은 쉽지 않음을 알 수 있었

으며 이런 이유로 를 비교적 낮은 값으로 설정하였다. 

Section 2의 경우는 목표로 설정한 에서 가 최소화되
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Fig. 3 Comparison of baseline airfoil and designed airfoils
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는 방향으로 목적함수를 설정하였고 , , 를 구속

조건으로 주었다. 블레이드의 바깥쪽 영역인 Section 3의 경우 

비교적 높은  (0.91)에서 가 최소화 하는 방향으로 목

적함수를 설정하였고  , , 를 구속조건으로 설

정하였다. 최대두께는 최대한 기저익형의 두께를 유지할 수 

있도록 하되 일정 허용범위를 적용하였다. Section 1, 2, 3은 

각각 루트(root)에서부터 블레이드 전체 길이의 0~80%, 
80~90%, 90~100% 영역이다.

3. 결  과

Table 1에 제시된 설계기준을 만족하는 익형을 설계하기 

위하여, 1)기존의 방법(P.M.)과 2)캠버의 변화를 고려한 형상

함수를 사용한 새로운 방법, 두 가지 방법으로 동일 설계조건

에서 다중반응면 기법을 이용하여 최적설계를 수행하였다. 
Section 1, 2, 3에 해당하는 설계익형의 형상과 주요공력특성 

그래프를 통해 두 가지 방법의 차이점을 서로 비교하였고 로

터익형의 최적설계방법에 대한 타당성을 확인하였다. 

3.1 SECTION 1의 최적설계

Fig. 3은 기저익형인 OA 312와 두 방법을 사용하여 설계한 

최적설계익형을 나타낸다. 기저익형과 비교하였을 때 새로운 

방법으로 설계한 익형(KU 112)은 윗면과 아랫면이 평평해지

고 캠버에 변화가 있음을 알 수 있다. 이와 비교하여 기존의 

방법으로 설계한 익형(KU 112_P.M.)은 윗면의 앞전부근 두께

가 두꺼워지는 방향으로 설계가 되었고 캠버의 변화는 거의 

없음을 알 수 있다.
목적함수로 설정한 최대양력계수와 세 가지 익형이 갖는 

양력특성을 비교하기 위해    ×에서 받

음각에 따른 양력계수를 계산하였고 Fig. 4에 도시하였다. 새

롭게 설계한 두 익형모두 기저익형에 비하여 최대양력계수가 

증가함을 알 수 있고 설계기준을 만족시켰으며 선형구간에서 

기저익형과 차이가 없음을 확인하였다.
양항비의 경우 제약조건으로 설정하지 않았다. 이는 경험

적으로 양항비를 제약조건으로 설정하였을 때 목적함수로 설

정한 최대양력계수의 증가를 가져오는 방향으로 설계하는데 

어려움이 있었기 때문이다. Fig. 5는    ×에

서 세 익형의 받음각에 따른 양항비를 도시한 그림이다. 세 

가지 익형모두 받음각 3도에서 양항비는 최대값을 갖으며, 기

저익형과 비교하였을 때 KU 112익형은 양항비가 유지된 반

면 KU 112_P.M.은 양항비가 감소되었다. 이는 양력특성과 항

력특성을 동시에 향상시키기 어렵다는 점을 의미하며 설계과

정에서 양항비를 제약조건으로 설정하지 않았기 때문이다.

Fig. 6은    ××
에서 마하수에 따른 

항력계수와 모멘트계수를 도시한 그림이다. KU 112는 마하수 

0.75에서 두 익형에 비해 작은 값의 항력계수를 갖으며 항력

발산마하수를   인 지점의 마하수로 정의했을 

때, KU 112_P.M.보다 더 큰 항력발산마하수를 갖는다. 마하

수에 따른 모멘트 변화를 비교해 보면 낮은 마하수에서 KU 
112익형이 절대 값이 0에 가까운 값을 갖는 바람직한 모멘트

특성을 보인다. 이와 비교하여 KU 112_P.M.은 비교적 높은 

마하수 까지 큰 변화 없이 모멘트계수가 유지되는 특성을 보

인다. 세 가지 익형 모두 제시한 설계기준의 모멘트 조건을 

만족한다. 
결과적으로 목적함수로 설정한 는 설계익형 모두 증

가를 보인 반면에 는 유지되거나 감소하였다. 이는 

를 제약조건으로 설정하지 않았기 때문이며 KU 112_P.M의 

결과를 통해 양력특성과 항력특성을 동시에 향상시키기 어렵
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다는 것을 알 수 있다. 상대적으로 높은 항력발산마하수와 바

람직한 모멘트 특성을 보이는 KU 112익형을 설계했던 새로

운 방법이 기존의 방법에 비해 더 나은 방법임을 알 수 있다.

3.2 SECTION 2의 최적설계

기저익형인 OA 309익형과 두 방법을 사용하여 설계한 최

적설계익형을 Fig. 7에 도시하였다. 기저익형과 비교하였을 때 

기존의 방법으로 설계한 익형(KU 109_P.M.)은 윗면이 chord와 

평행한 방향으로 평평해지고 아랫면이 볼록해지는 방향으로 

설계가 되었으며 캠버의 변화는 거의 없음을 알 수 있다. 이

와 비교하여 새로운 방법으로 설계한 익형(KU 109)은 기저익

형과 비교했을 때 윗면이 평평해지고 아랫면의 변화가 심함

을 알 수 있다. 또한 앞전부근의 캠버의 변화가 두드러진다. 
설계조건에서 최대 양력계수는 1.2이상으로 제약조건을 설

정하였다.   ×에서 세 가지 익형의 받

음각에 따른 양력계수를 도시한 Fig. 8을 보면, 새롭게 설계한 

두 익형모두 기저익형에 비하여 최대양력계수는 감소하였지

만 그 차이가 미미하고 설계기준을 만족하였으며 선형구간에

서 기저익형과 거의 차이가 없음을 알 수 있다.

Fig. 9는    ×에서 세 가지 익형의 받

음각에 따른 양항비를 도시한 그림이다. 새롭게 설계한 두 익

형 모두 기저익형에 비해 양항비가 받음각 4도에서 64.8의 최

대 값을 가졌고 이는 기저익형보다 약 4.85%증가한 값이다.
목적함수는 마하수 0.85에서 항력계수의 값을 최소화 하는 

것으로 설정하였다. Fig. 10은     ××
에서 마

하수에 따른 항력계수와 모멘트계수를 도시한 그림이다. KU 
109는 마하수 0.8에서 항력계수가 점차적으로 증가하는 반면 

KU 109_P.M.은 더 큰 마하수 0.84에서 급격하게 증가한다. 
설계 기준이었던 마하수 0.85에서 세 가지 익형의 항력 계수 

값은 거의 동일함을 알 수 있다. KU 109_P.M.은 0.84의 항력
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발산 마하수를 갖고 KU 109는 0.84~0.85 사이에서 항력발산 

마하수를 갖는다. 마하수에 따른 모멘트 변화를 비교해 보면 

세 익형의 차이가 두드러짐을 알 수 있다. KU 109익형의 경

우 대부분의 영역에서 절대값이 0에 가까운 값을 갖으며 큰 

변화가 없는 매우 바람직한 모멘트특성을 보인다. 
KU 109익형을 설계하였던 새로운 방법이 기존의 방법에 

비해 캠버의 변화를 고려한 형상함수를 적용시킴으로써 기존

의 방법보다 설계범위를 넓힐 수 있었기에 더 나은 모멘트 

특성을 갖는 익형을 설계할 수 있었다. 

3.3 SECTION 3의 최적설계

Fig. 11은 기저익형과 두 방법을 사용하여 설계한 최적설

계익형을 나타낸다. 기저익형과 비교하였을 때 새로운 방법으

로 설계한 익형(KU 107)은 윗면과 아랫면의 변화가 심함을 

알 수 있다. 이와 비교하여 기존의 방법으로 설계한 익형(KU 

107_P.M.)은 윗면은 비교적 기저익형과 유사하고 아랫면의 변

화가 심함을 알 수 있다.
최적설계한 두 익형의 주요 공력특성은 Fig. 12~14에서 확

인 할 수 있듯이 Section 2의 설계결과와 유사한 경향을 보였

다. 이는 Section 2를 설계할 때와 동일한 방법으로 목적함수  

 와 제약조건을 설정하였기 때문이다. 
마하수 0.91에서 항력을 최소화 하는 것으로 목점함수를 

설정하였다. Fig. 14에 나타낸 해석결과 KU 107_P.M.은 0.85, 
KU 107은 0.86의 항력발산 마하수를 갖는다. 이는 목표로 하

였던 0.91에 크게 못 미치는 것으로 두 방법모두 설계조건을 

만족시키는 익형을 설계하지 못하였음을 의미한다. 마하수 

0.91은 기저익형이 갖는 항력발산 마하수 0.85보다 상대적으

로 매우 큰 값이며, 두 가지 설계 방법 모두 항력발산 마하수

를 높이는데 있어 큰 이점을 보이지 않는다는 점에서 예견된 

결과라고 생각한다. 모멘트특성은 설계 기준을 충분히 만족하

였지만 Section 2의 설계 결과와 비교하였을 때 향상된 정도
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Fig. 14 Computed characteristics of baseline airfoil and 
designed airfoils,  ××

가 낮음을 알 수 있다. 이는 마하수 0.91에서 항력계수를 최

소화 시키고자 다소 무리하게 설정하였던 목적함수로 인해 

설계범위가 감소하였기 때문인 것으로 판단된다. 

4. 결  론

ONERA 익형에 대하여 캠버의 변화를 고려한 형상함수를 

적용시켜 Navier-Stokes방정식과 다중 반응면 기법을 사용하여 

로터블레이드에 적용할 수 있는 익형을 설계하였다. 최종적으

로 기존의 연구들을 바탕으로 설정한 설계기준을 사용하여 

세 개의 익형을 설계하였다. 최적설계결과를 통해 캠버의 변

화를 고려한 형상함수의 적용과 다중 반응면 기법을 이용한 

최적 설계 방법이 다양한 제약조건들을 만족시켜야 하는 로

터블레이드 익형의 최적설계방법으로 타당하다고 판단된다. 

설계익형의 모멘트 특성을 향상시키는데 기존의 방법보다 캠

버의 변화를 좀 더 탄력적으로 가할 수 있도록 구성한 형상

함수의 사용이 모멘트 특성을 향상시키는 이점이 있는 바람

직한 방법으로 판단된다.
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