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ABSTRACT

In this study, the aeroelastic analysis of rotorcraft in forward flight has been

performed using dynamic inflow model to handle unsteady aerodynamics. The

quasi-steady airload model based on the blade element method has been coupled with

dynamic inflow model developed by Peters and He. The nonlinear steady response to

periodic motion is obtained by integrating the full finite element equation in time

through a coupled trim procedure with a vehicle trim for stability analysis. The

aerodynamic and structural characteristics of dynamic inflow model are validated

against other numerical analysis results by comparing induced inflow and blade tip

deflections(flap, lag). In order to validate aeroelastic stability of dynamic inflow model,

lag damping are also compared with those of linear inflow model.

초 록

본 논문에서는 비정상 공기력을 모델링하기위해 Peters-He의 동적유입류모델을 고려한

2차원 준정상 공기력 이론을 적용하여 회전익기 전진비행에 대한 공탄성 해석을 수행하

였다. 또한, 공력탄성학적 안정성 해석을 수행하기 위하여, 전진비행 시 주기적인 특성을

갖는 비선형 정적 트림 해를 얻기 위해 동체 평형을 고려한 연계 트림 해석을 통한 완전

유한요소 방정식을 이용하였다. 동적유입류모델의 공력과 구조 특성을 검증하기 위해 유

도 유입류와 깃끝에서의 구조변형을 타 수치해석결과와 비교하였다. 또한, 공탄성 안정성

을 검증하기 위해 두 모델의 래그 감쇠값을 비교하였다.
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Dynamic Inflow Model(동적유입류모델), Large Deflection Beam(대변형

보), Blade Element Theory(깃요소이론)

†2010년 10월 26일 접수 ～ 2011년 3월 19일 심사완료

* 정회원, 부산대학교 항공우주공학과

** 정회원, 한국과학기술원 항공우주공학과

*** 정회원, 한국항공우주연구원

**** 정회원, 부산대학교 항공우주공학과

교신저자, E-mail : daedalus@pusan.ac.kr

부산광역시 금정구 장전동 산30번지

韓國航空宇宙學會誌 297

Ⅰ. 서 론

항공기에서 발생하는 공탄성 문제에는 정적

불안정 현상인 발산(divergence), 동적 불안정 현

상인 플러터(flutter), 돌풍에 대한 응답문제, 비행

중 공력과 구조의 평형 상태를 다루는 하중 분포

문제 등이 있다. 이러한 공탄성 불안정 현상들은
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비행체 구조물의 파손이나 추락 사고에 직접적인

연관이 있으므로 설계 및 비행실험 시 필수적인

고려사항이 된다.

일반 고정익기의 공력탄성학적 문제는 굽힘과

비틀림의 연계 문제로서, 근본적으로 선형문제로

다룰 수 있다. 그러나 회전익기의 경우에는 플랩

-래그 굽힘과 비틀림(flap, lag, torsion)의 연계

문제로 블레이드의 적정변형 또는 대변형

(moderate or large deflection)과 부합되는 기하

학적 비선형문제가 된다. 그러므로 로터 시스템

의 공탄성 해석을 위해서는 비선형성을 고려할

수 있는 정교한 구조 모델링이 필수적이다.

구조 비선형성을 고려하기 위하여 Hodges[1],

Bauchau[2], Cho[3]은 대변형 보 이론을, Jung[4]

은 적정변형 보 이론을 적용하였다. 최근에는 무

게 대 강성비가 뛰어난 복합재료가 개발되어 블

레이드 설계에 적용되고 있다. 이러한 복합재 블

레이드는 무게와 진동 등의 감소와 안정성 증대

차원에서 많은 장점을 갖지만 워핑과 같은 비선

형성을 야기하기 때문에 블레이드 거동을 해석함

에 있어 어려움이 있다. Atilgan[5], Jeon[6] 그리

고 Jung[7]은 단면 해석을 수행하기 위하여 이방

성 보 이론을 적용하였다.

이와 같이 구조적인 관점에서는 공탄성 해석

을 위한 정교한 구조모델링에 대한 연구가 활발

히 진행된 반면, 공기력 관점에서의 공탄성 해석

에 대한 연구는 상대적으로 부족하다. 공기역학

적 관점에서는 익단에서 발생하는 후류를 얼마나

정밀하게 예측하여 공력하중에 반영되는지를 해

석하는 것이 핵심이다. 후류를 예측하는 방법에

는 간단한 유입류 모델부터 전산유체기법에 이르

기까지 다양한 해석방법이 있다. 이에 대한 선행

연구에는 제자리비행에 대해 지정후류, 자유후류

및 전산유체기법을 적용하여 공탄성 안정성 해석

을 수행하였다[8-10]. 자유후류모델과 전산유체기

법과 같은 3차원 비정상 공기력에 의한 모델링은

공력 해석의 정확성에 있어 상위 모델로 분류될

수 있으나, 1차원 보로 단순화한 구조 모델에 비

해 상당한 계산시간이 소요되기 때문에 헬리콥터

의 초기 설계단계 시 공력과 구조를 상호 연계

해석하는데 적절하지 못하다. 전진비행에 대한

선행연구에는, 앞선 3차원 모델링에 비해 계산시

간이 효율적인 선형유입류모델을 이용한 2차원

준정상(quasi-steady) 공기력 이론을 고려하여 공

탄성 해석을 수행[11]하거나, Pitt-Peters의 동적유

입류모델을 적용한 공탄성 해석[12,13]이 주를 이

루고 있다. 그러나 선형유입류모델은 전진비행

시 발생하는 비균일한 유입류를 표현할 수 없어

실제 비정상, 비선형 공기력을 해석하는데 한계

가 있다. 그리고 선형유입류모델은 전진비 0.15이

상일 경우 세로방향(longitudinal)의 유입류 분포

가 선형적으로 잘 표현되지만, 전진비가 낮은 영

역(≦≦ )에서는 후류가 로터 회전면에 매

우 가깝게 머물러 있어, 블레이드 주위의 유동장

은 복잡하고 불안정한 상태에 놓이게 되어 유입

류의 분포가 실제와 큰 차이를 야기한다[14].

그러나 비정상 후류 모델에 기반을 둔 동적유

입류모델은 낮은 전진비에서 효과적이며[12], 공

탄성 해석에 필수적인 유한 날개 효과를 적용할

수 있다[15]. 또한 이 모델은 실험값에 근거하여

유도된 모델로서 방정식, 물리적 현상, 결과에 대

한 직관적인 연관성 파악이 쉬우며, 수렴성이 뛰

어난 장점이 있다[16].

그러므로 낮은 전진비로 선회비행(loitering) 및

천이영역에서 비행할 경우, 동적유입류모델의 빠

르고 정밀한 공력해석은 보다 정확한 공탄성 안

정성 예측을 가능하게 함으로써, 이후 회전익기

설계 시 반영되어야 할 필수적인 사항이다. 이에

Nagabhushanam[17]은 Peters-He의 동적유입류

모델을 적용하여 동적 안정성 해석을 수행했으

나, 강체 깃으로 가정했기 때문에 실제 회전익기

에서 발생하는 구조변형에 의한 효과를 표현하지

못하는 한계가 있었다.

본 연구에서는 구조적으로 대변형 보 이론에

기초를 둔 완전 유한 요소법을 이용하였고, 공력

모델로는 선형유입류모델을 적용하였다. 그리고

보다 정밀한 비정상 공기력을 고려하기 위해

Peters-He의 동적유입류모델을 적용하여 공탄성

안정성 해석을 수행하였다. Lim[18]의 해석조건

에 대해 선형유입류와 동적유입류의 해석을 수행

하였으며, 두 모델의 차이에 대해 고찰하였다.

Ⅱ. 수치해석기법

2.1 대변형 보 이론

일정한 속도 로 회전하는 블레이드에 대하여

초기 곡률과 변형률이 작다고 가정하면 공학변형

률에 대한 변위-변형률 관계식을 다음과 같이 나

타낼 수 있다.

 
′

  ′
  ′

(1)

여기서, 는 워핑 변위를 나타내며,  ′는 축방

향의 미분,  는 단면에서 2, 3방향으로의 미분



第 39 卷 第 4 號, 2011. 4 동적 유입류 모델을 이용한 회전익기 전진배행 공탄성 해석 299

을 의미한다. 또한    은 기준선에서의

변형률,   는 변형 전후의 곡률차를

나타내며 다음과 같이 정의된다.
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(2)

식(1)과 (2)의 세부적인 설명과 전개는 참고문

헌[2, 3]에 자세히 제시되어 있다.

2.2 블레이드 변형 해석

전진 비행하는 경우에 공기력은 헬리콥터의

전진 속도와 로터 블레이드의 회전 속도로 인하

여 방위각에 따라 주기적인 특성을 갖게 되며,

이로 인해 외력의 작용에 의한 블레이드의 평형

해는 방위각에 대하여 주기성을 가지게 된다. 이

와 같은 블레이드의 주기적인 정적 트림 해석을

위해 본 연구에서는 빠른 계산 속도와 보다 안정

적인 수렴 결과를 주는 시간 유한 요소법을 이용

하였다. 시간 유한 요소법은 Hamilton's weak

principle을 이용하였고, 각 방위각에서 시간에

따른 블레이드의 거동을 결정하게 된다.






  qTpif (3)

여기서,

 , pq


이고, 는 초기 시간, 는 마지막 시간으로

  의 관계를 갖는다. 은 라그랑지안

(Lagrangian)으로서 블레이드의 변형 에너지와

운동에너지로부터 구하게 되고, 는 비보존 공

기력 에너지를 나타낸다. q는 블레이드 거동의

자유도를 표시하는 일반 좌표계이고, p는 라그랑

지안의 q벡터에 대한 미분이다. 이에 대한 자세

한 설명은 참고문헌[11]에 제시되어 있다.

2.3 깃 요소 이론

공력하중을 계산하는 기법으로는 깃 요소 이

론(Blade Element Theory)을 적용하였다. 깃 요

소 이론은 각 방위각, 반지름방향으로 성분을 나

누어 공력하중분포를 계산하는 방법으로서, 계산

시간이 빠르기 때문에 공력탄성학적 해석을 수행

하는데 적합한 기법 중 하나이다.

본 연구에서는 국소 유효 받음각(Local

Effective Angle of Attack, )을 통해 해당 공

력계수(, , )를 표에서 찾아(Table Look-up)

내삽하여 추력 등의 계산을 수행하였다. 본 연구

에 사용된 공력계수는 CAMRAD II의 c81데이터

를 이용하였다. 이에 대한 자세한 내용은 참고문

헌[19]에 기술되어 있다.

2.3 유입류 예측 모델

유입류 예측 모델은 로터 1회전당 평균 유입

류를 예측하게 되며, 선형모델과 비선형모델로

나눌 수 있다. 추력과 유입류의 관계식으로 표현

되는 선형모델에는 Drees, Pitt-Peters, Payne 등

이 있으며, 유입류는 식(4)에 의해 결정된다.

 cossin (4)

 , 의 값에 따라 여러 모델로 나뉘는데, 본

논문에서는 전반적으로 유입류를 잘 표현한다고

알려진 Drees 모델[14]을 적용하였다. 여기서,

  

 



 




   

이고, 는 전진비, 는 유입류이다.

비선형모델에는 CAMRAD, FLIGHTLAB 등

여러 통합해석 프로그램에서 널리 사용되는

Peters-He 모델[15]을 적용하였다. Peters-He의

동적유입류모델은 기본적으로 로터의 유도 유동

을 동적 자유도를 이용하여 표현한다. 공력 하중

에 의한 동적유입류로 인하여 로터 디스크를 통

과하는 비정상 후류-유도 유동이 발생하게 되며,

이를 해석하여 로터 성능을 예측하게 된다. 여기

서 로터 비정상 공력해석은 내부영역에 대해서는

양력 이론을, 외부영역에 대해서는 후류 이론을

적용하므로 상황에 따라 적절한 양력 이론을 이

용할 수 있다. 이 모델은 양력과 유입류의 관계

식을 상태변수에 의한 방정식으로 표현하여 해를

구함으로써 유입류를 예측한다.

유동특성에 대한 계수들을 이용하여 유도 유동

분포를 식(5)와 같이 확장하여 나타낼 수 있다.

 


∞


 ⋯

∞




× 
cos

sin 
(5)

이러한 로터 디스크에서의 압력 분포가 각 블

레이드에 작용하는 공력하중의 식으로 표현되어

있으므로 정해진 개수의 블레이드에 의한 영향을

고려할 수 있다. 동적유입류모델은 전반적으로

전진비행에 대해서는 비정상적인 공력환경을 잘

묘사하나, 제자리비행에 대해서는 정확한 해석이

용이하지 않은 경우가 많다. 이에 대한 자세한

설명은 참고문헌[15,19]에 기술되어 있다.
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2.4 구조-공력 결합

회전익기에서 구조와 공력 모듈을 결합하기

위하여 사용되는 방법은 크게 내재적 결합

(implicit coupling)과 외재적 결합(explicit coupling)

의 두 가지로 요약할 수 있다.

외재적 결합은 구조 모듈과 공력 모듈이 서로

독립적으로 수행되며, 일정 시간 간격마다 해석

의 결과를 주고받는다. 이 방법은 로터 한 회전

혹은 매 시간 간격마다 구조 모듈과 공력 모듈

사이에 정보를 주고받는데 시간 간격의 크기에

따라 전달되는 정보의 오차가 발생한다.

내재적 결합은 구조와 공력 해석 모듈이 서로

분리되지 않고 하나의 공통된 지배 방정식에 의

하여 결합되어 있는 방법이다. 구조와 공력 모듈

이 하나로 통합되어 계산이 수행되기 때문에 비

교적 빠르고 정확한 해석이 가능한 장점이 있다.

그러므로 본 연구에서는 구조와 공력 모듈을 내

재적 결합하여 해석을 수행하였다.

(a) 선형유입류모델

(b) 동적유입류모델

Fig. 1. 유입류 모델 결합 방법

기존 연구에서 사용한 선형유입류모델은 Fig.

1 (a)와 같이 타겟 에 의해 고정된 유입류 분

포를 가짐으로써 계산시간이 빠르며 수치적으로

안정적인 특징이 있다. 그리고 고정된 와 블

레이드 방위각에 의해 매순간 유입류를 계산하여

구조 모듈과 정보를 교환한다. 그러나 동적유입

류모델은 로터디스크의 양력분포에 의한 상태변

수 방정식을 계산하여 유입류를 예측하는 특성

때문에, 이전 단계에서 계산된 유입류를 현재 단

계에서 사용하여 구조 모듈과 정보를 교환하였으

며, 최종적으로 유입류를 수렴시켜 값의 오차를

최소화하였다. 본 연구에서는 Fig. 1 (b)와 같이

로터디스크 한 바퀴별로 동적유입류를 호출하여

공력계산을 수행함으로써 복잡한 공력환경의 예

측이 가능하도록 하였다.

2.5 연계 트림해석

전진 비행에서의 연계 트림 과정은 동체 트림

(vehicle trim)해석 과정, 블레이드 트림 해석 과

정으로 나눌 수 있다. 동체 트림 해석은 헬리콥

터가 주어진 속도와 추력을 가지고 전진 비행할

때 필요한 블레이드의 조종각과 헬리콥터의 자세

각을 결정하는 과정이다. 동체 트림 해석에 필요

한 힘들은 허브 하중을 통하여 구하게 되는데,

이 허브 하중의 계산은 블레이드의 운동에 기인

한 공기력과 관성력을 블레이드 전 길이에 대해

서 적분한 후 블레이드의 뿌리 부분에 작용하는

하중을 구한 다음, 전 블레이드에 대해서 합하면

로터 허브에 작용하는 하중을 구할 수 있다. 본

논문에서는 자유 비행 조건을 모사하는 수평전진

비행 트림(level flight) 해석을 수행하였으며, 동

체 트림 해석과 블레이드 변형 해석을

Newton-Raphson방법을 이용하여 반복 계산하여

완전히 연계시켜 트림해를 구하였다. 동체 트림

에 대한 자세한 수식은 참고문헌[14]에 기술되어

있다.

2.6 선형 공탄성 안정성 해석

회전익기 로터 블레이드의 공탄성 안정성 해

석은 비선형 트림해로부터 선형 교란 운동 방정

식을 해석함으로써 얻을 수 있다. 완전 유한요소

법을 이용하여 상태 벡터인 변위와 속도에 대해

각 관심 모드 별로 초기 조건을 주어 시간 적분

을 통해 시간 이력을 얻은 다음 moving block

해석 방법을 수행하여 모달 감쇠값을 구하였다.

수렴된 비선형 트림해로부터 얻어진 주기적인 특

성을 갖는 선형 교란 운동방정식은 다음과 같다.
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y K qy (6)

여기서, q는 방위각에 따라 수렴된 비선형적

정적 트림해를 나타내고, y는 이 평형상태에서의

미소교란을 나타낸다. 초기 조건은 각 관심 모드

별로 정적 평형상태의 10%를 주었다. 시간은 초

기 조건을 주었을 때부터 시작되며, 블레이드는

공력하중과 구조 동역학적 운동의 상호 작용하에

자유롭게 운동을 하게 된다. 식(6)에 대한 시간

적분은 4차의 Runge-Kutta법을 사용하였다.

Ⅲ. 해석결과

대변형 보 이론에 기초를 둔 완전 유한요소법

을 이용하여 로터 블레이드 정적 거동과 공력탄

성학적 안정성 해석을 수행하였다. 로터디스크의

유입류 분포는 Drees의 선형유입류모델과

Peters-He의 동적유입류모델을 적용하였으며, 그

에 따른 공력계수(, , )은 NACA0012 에어

포일을 이용하여 c81 테이블 Look-up 방식을 이

용하였다. 유입류의 차이로 인해 발생하는 추력

을 비교함으로써 공력해석의 영향이 구조변형에

미칠 영향을 살펴보았다. 그리고 적정변형 보이

론과 박익이론(thin airfoil theory)을 결합하여 모

달해석을 수행한 Lim[18]의 해석결과와 비교하였

다.

Table 1. 주로터 및 동체 속성[18]

Main rotor

Number of blades 4

Blade aspect ratio, c/R 0.055

solidity, σ 0.07

Thrust level, CT/σ 0.07

Lock No. 5.5


  0.01080


  0.02680


  0.00615

 0.0290

 0.0132

 0.0247

Vehicle

 ,  0.0, 0.0

C.G below hub, h/R 0.2

Flat plate area,   0.01

Table 2. 트림 각 비교

     

선형유입류 6.17 1.78 -1.55 0.56 0.73

동적유입류 6.96 1.65 -1.61 0.74 0.62

동적유입류
(강체깃)

6.88 1.31 -1.71 0.51 0.55

 

선형유입류 6.31 1.51 -2.85 2.40 0.57

동적유입류 6.30 1.44 -2.86 2.42 0.51

Table 1은 해석에 사용된 블레이드의 구조 특

성 및 동체 형상을 보여준다. 구조변형에 의한

효과를 잘 드러내기 위해 AR이 큰 블레이드를

사용하였다. 전진비 0.1, 0.2에 대한 선형유입류모

델과 동적유입류모델의 수렴된 트림 각은 Table

2에 비교하였다. 그리고 동적유입류모델의 결합

을 검증하기위해 강체 블레이드를 해석함으로써

구조변형이 고려되지 않은 동적유입류모델의 해

석결과와 상호 비교하였다. 동적유입류모델을 적

용한 공력해석 모듈은 선행연구[19]를 통해 검증

을 완료하였다. 전진비 0.1은 로터 뒤쪽의 복잡한

후류 영향이 지배적인 낮은 전진비로서, 두 모델

에 의한 공력해석의 차이가 두드러지게 나타날

것으로 예상된다.

각 모델간의 트림 각이 이내의 차이를 보이

며, 구조변형을 고려하지 않은 동적유입류모델과

비교하여 동적유입류모델의 해석이 제대로 수행

되었음을 확인할 수 있다.

3.1 공기력 측면

각각의 모델에 의한 공기력 특성을 살펴보기

위해 유도 유입류를 비교하였다. 선형유입류모델

은 유입류의 비균일성을 모델링하기에는 한계가

있으며, 동적유입류모델은 부드러운 곡선의 형태

로 유입류가 표현되고 있다.

Fig. 2, 3은 전진비 0.1, 0.2에 대한 유도 유입

류를 보여준다. 전진비에 따라 직선의 형태로 표

현되는 선형유입류(a)와 달리, 동적유입류모델(b)

은 깃뿌리 주위에서 선형유입류보다 약한 유입류

를 표현하는 등 전진비행에 대한 비정상 상태의

유입류를 예측하고 있다. Fig. 2 (c)는 구조변형을

고려하지 않은 동적유입류모델의 유도 유입류를

보여주는데, 동적유입류모델의 유입류 분포와 거

의 일치하는 것으로 보아 동적유입류모델의 해석

결과가 타당함을 알 수 있다. 구조변형에 의한

유입류 분포를 확인하기 위해 Fig. 2 (d)에 동적

유입류모델의 트림각을 입력값으로 하여 트림모

듈을 수행하지 않은 해석결과를 나타내었다. Fig.
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2 (e)는 (b)와 (d)의 차이를 보여주는데, 구조와

공력을 결합 해석한 동적유입류모델(b)이 상대적

으로 낮은 유입류 분포를 나타낸다. 특히 방위각

270~90도의 깃끝에서 유입류가 최대 30%의 낮게

예측되는데, 이 지역에서 플랩방향의 구조변형에

의한 효과가 크게 나타남을 알 수 있다.

V∞

(a) 선형유입류 (b) 동적유입류

(c) (b)(강체깃) (d) (b)(강체깃+트림X)

-0.04

-0
.0
2

-0.02

-0.0
1

-0
.0
1

-0.01

-0.01

0

0

0

0

(e) (b)-(d)

Fig. 2. 유도 유입류(μ=0.1)

(a) 선형유입류 (b) 동적유입류

Fig. 3. 유도 유입류(μ=0.2)

그리고 전진비가 낮을수록 로터 뒤쪽에서 복

잡한 후류의 영향에 의해 강한 유입류가 예측되

는데, 동적유입류모델은 선형유입류모델에 비해

후류의 효과를 잘 표현하고 있다. 이로 인해 플

랩방향의 블레이드 변위가 깃뿌리 주위에서는 선

형 유입류의 해석결과보다 높고, 방위각 270~90

도의 깃끝 부근에서는 상대적으로 낮은 추력 및

변위 발생이 예상된다. Fig. 4는 전진비 0.1에 대

한 두 모델의 추력과 가로, 세로방향에서의 추력

을 보여준다. (a), (b)와 같이 두 모델의 구간별

추력을 비교해보면, 동적유입류모델의 최대 추력

이 방위각 225도의 깃끝부근에서 나타나며, 

부근에서 국소적으로 높은 값을 예측하는 점이

선형유입류모델과 차이가 있다. (c), (d)와 같이

A, B 단면에서의 추력을 비교해보면, 전진면의

깃뿌리 주위에서 두 모델의 추력이 거의 일치함

을 보여주지만 깃끝으로 갈수록 선형유입류모델

은 계속 증가하는 반면 동적유입류모델은 감소하

는 모습을 보여준다. 이는 동적유입류모델의 상

태변수 개수에 의해 깃끝손실과 같은 3차원 효과

를 잘 묘사하여 발생한 차이로 보인다. 보통 9개

이상의 상태변수 사용 시, 깃끝손실을 잘 예측한

다고 알려져 있다[17]. 후퇴면에서는, 동적유입류

모델이 역류 등에 의한 효과를 잘 묘사하여 깃뿌

리 주위에서 상대적으로 높은 추력을 나타내고,

전진면에서와 같이 3차원 효과에 의해 깃끝에서

추력이 감소하고 있다.

B

A

B

(a) 선형유입류 (b) 동적유입류

270o Lateral 90o

C
T

-1 -0.5 0 0.5 1-0.002

0

0.002

0.004

0.006
Linear inflow(Drees)
Dynamic inflow(Peters-He)

A

0o Longitudinal 180o
-1 -0.5 0 0.5 1

B

(c) 가로방향 (d) 세로방향

Fig. 4. 두 모델의 추력 차이(μ=0.1)



第 39 卷 第 4 號, 2011. 4 동적 유입류 모델을 이용한 회전익기 전진배행 공탄성 해석 303

Azimuth angle, deg

C
T

0 90 180 270 3600

0.002

0.004

0.006

Linear inflow(Drees)
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Fig. 5. 깃끝에서의 추력(μ=0.1, r/R=0.99)

Fig. 4를 바탕으로 방위각에 따른 깃끝에서의

추력 차이를 Fig. 5에 나타내었으며, 유입류 모델

의 특성에 의해 부드러운 곡선의 형태로 나타난

다. 선형유입류모델이 sine 함수와 같은 형태로

주기함수의 형태를 나타내는 반면, 동적유입류모

델은 비정상적인 공력효과가 반영된 형상을 보여

준다. Fig. 5로부터 블레이드 깃끝에서 동적유입

류모델의 플랩 변형이 선형유입류모델에 비해 전

반적으로 낮게 예측되고, 특히 ~사이에

서 큰 차이를 나타낼 것으로 보인다.

3.2 구조 동역학 측면

선형유입류모델과 동적유입류모델에 의한 블

레이드의 플랩, 래그 방향의 구조변형을 비교하

였다. 그리고 같은 해석조건에 대해 선형유입류

모델로 공탄성 해석을 수행한 Lim의 결과[18]와

상호 비교하였다.

Fig. 6은 각각 전진비 0.1, 0.2에 대해서 방위각

에 따른 블레이드 깃끝에서의 플랩, 래그 방향

구조변형을 보여준다. 구조해석 모델과 공력계수

계산 방법의 차이로 인해, 선형유입류모델을 적

용한 Lim과 본 연구의 해석결과가 차이를 보이

고 있다. Lim의 해석결과는 적정변형 보 이론과

박익이론을 이용하였고, 본 연구에서는 대변형

보이론과 NACA0012 에어포일로부터 해당 공력

계수를 내삽하는 방법을 이용하여 구조 및 공력

해석을 수행하였다. 선형유입류와 동적유입류모

델은 래그 방향의 구조변형이 거의 일치하는 수

준으로 나타나고 있는데, 이는 유입류 값의 차이

가 래그 방향의 변형에 큰 영향을 미치지 않기

때문이다. 그러나 유입류의 영향을 크게 받는 z

방향의 성분인 플랩 변형은 방위각 270~90도 부

근에서 차이를 보이고 있다. 이는 앞서 유입류와

방위각에 따른 깃끝의 추력 차이에서 보이듯, 선

형유입류모델보다 비정상 공기력을 정밀히 묘사

한 동적유입류모델의 강한 유입류로 인해 이 부

근에서 플랩 방향의 변형이 차이를 보이고 있다.

이러한 비정상 공기력의 차이로 인해 2/rev 진

폭이 강하게 나타나는 것으로 판단된다.

전진비 0.2에서는 로터 뒤쪽 후류의 영향이 약

화되어 두 모델에 의한 플랩변형이 유사하게 예

측되고 있다.
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Fig. 6. 전진비에 따른 구조변형(r/R=1.0)
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Fig. 7은 전진비 0.1의 경우에 대해 선형유입류

모델과 동적유입류모델의 플랩방향 변위차이를

보여준다. Fig. 6에서 확인했듯이, 방위각 300~60

도의 깃끝 부근에서 최대 0.007(20%)의 차이를

보이고 있다. 그리고 Fig. 4를 보면, 깃뿌리 주위

에서 동적유입류모델이 높은 추력을 발생하는 부

분이 나타나는데, 이로 인해 깃뿌리에서는 상대

적으로 동적유입류모델의 플랩 변형이 더 높게

예측되는 부분도 보인다.

3.3 공탄성 측면

수렴된 비선형 주기해로부터 래그 방향 미

소 교란을 주어 초기 조건으로부터 시간 적

분을 통해 얻어진 시간 이력을 moving block

해석기법을 이용하여 래그 감쇠값을 구하였

다 .

Fig. 8은 전진비에 따른 래그 감쇠값을 보여

주는데, 동적유입류모델은 제자리비행 해석이

용이하지 않아 낮은 전진비를 기점으로 전진비

를 증가시키며 계산을 수행하였다. Lim의 해석

결과와 선형유입류모델은 비선형 정적 트림 해

석에서 나타난 수렴된 해의 차이점과 안정성 해

석 방법의 차이점으로 인해 두 결과가 차이를

보이고 있다. 본 연구에서 사용한 선형유입류모

델과 동적유입류모델은 전진비가 낮은 영역

(≦≦ )에서 값의 차이를 보이고 있다. 이

영역에서 블레이드 주위의 복잡한 유동장을 잘

묘사한 동적유입류모델은 선형유입류모델보다

비선형적인 효과가 크게 묘사되어 래그 감쇠값

의 차이를 보이고 있다. 그러나 전진비가 증가

할수록 로터 뒤쪽 후류의 영향이 약해지면서 두

모델에 의한 깃 안정성 해석은 거의 일치함을

알 수 있다.
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Ⅳ. 결 론

본 연구에서는 구조적으로 대변형 보 이론에

기초를 둔 완전 유한 요소법을 이용하였고, 공력

모델로는 선형유입류모델, 동적유입류모델을 적

용하여 공탄성 안정성 해석을 수행하였다. 그리

고 두 모델의 차이에 대한 연구를 수행하였다.

1. 공기력 측면

선형유입류모델은 유입류의 비균일성을 모델

링하기에는 한계가 있으며, 동적유입류모델은 복

잡한 유동장을 잘 표현하고 있다. 낮은 전진비에

서 동적유입류모델이 로터 뒤쪽의 후류 영향을

잘 묘사하여 선형유입류모델보다 강한 유입류를

예측하고 있다.

2. 구조 동역학 측면

낮은 전진비 영역에서 로터 뒤쪽의 유입류 차

이로 인해 동적유입류모델의 블레이드 플랩 변형

이 낮게 예측되고 있고, 상대적으로 빠른 전진비

0.2의 경우에는 두 모델의 플랩 변형이 유사한

경향을 보이고 있다. 그리고 두 모델의 래그 변

형은 차이가 작은 것으로 보아 유입류 모델의 차

이가 래그 방향의 변형에 큰 영향을 미치지 않는

것을 알 수 있다.

3. 공탄성 측면

수렴된 주기해로부터 미소 교란을 가정하여

시간 이력을 얻은 후 moving block 기법을 이용

한 안정성 해석을 수행하였다. 낮은 전진비에서

는, 동적유입류모델이 블레이드 주위의 복잡한

공기력을 정밀히 해석하여 선형유입류모델보다

비선형적인 효과가 크게 묘사되어 래그 감쇠값의

차이를 보이고 있다. 전진비가 증가할수록 로터

뒤쪽의 후류 영향이 약해져 두 모델의 래그 감쇠

값이 거의 일치함을 알 수 있다.

전진비가 빠른 영역(≧ )에서는 유입류

모델의 차이가 공탄성 안정성에 큰 영향을 미치

지 않는다. 그러나 전진비가 낮을수록 유입류

모델의 차이가 공탄성 안정성에 영향을 미치게

되며, 블레이드 주위의 복잡한 유동장을 정밀히

해석한 동적유입류모델이 선형유입류모델보다

비선형적인 효과가 크게 묘사되는 것을 알 수

있다.
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