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초    록

회전익 항공기의 공력 환경은 고정익 항공기에 비해 상당히 복잡

하다고 알려져 있다. 고속으로 회전하는 블레이드에 의해 비대칭적

인 공력 환경은 허브를 통하여 동체로 전달되며, 동체를 진동시키는

가진력으로 작용한다. 이 같은 항공기 기체의 진동은 동체뿐만 아니

라 고속으로 회전하는 동적 구성품에도 영향을 끼친다. 따라서 구성

품 자체의 고속 회전으로 인한 하중뿐만 아니라 로터로부터 전달된

가진력 역시 영향을 끼쳐 복합 다중의 하중을 받게 된다.

세장비가 큰 블레이드는 기하학적으로 비선형 대변형을 유발하며,

앞서의 비대칭적인 공력 현상과 함께 빠른 회전으로 인한 관성력

그리고 재료의 특성에 의한 탄성력이 동시에 작용하여 복잡한 공력

탄성학적 특성을 보이게 된다. 이 같은 현상들은 연계되어 동시에

일어나고 이에 따라 구조/유체/동적 구성품 해석 모델의 연계 해석

이 필수적이다. 이에 본 논문에서는 기존의 기하학적 정밀 보 이론

과 유한상태 동적 유입류 모델을 이용한 구조/유체 해석 모델을 확

장하여 상태-공간 방적식으로 구성된 동적 구성품을 결합한 구조/

유체/동적 구성품 모델을 결합한 풍통 트림 해석 모델을 개발하였

다. 결합 기법은 연성 결합 기법을 적용하여 트림해석을 수행하였으

며 이 트림 해석을 초기값으로 하여 천이 응답 해석을 수행하였다.

동적 구성품의 경우 상태-공간 방정식으로 모델링하여 4차

Runge-Kutta 시간 적분 기법을 적용하였다. 트림 및 천이응답해석

에 따른 결과는 구조 모델에 작용하는 하중 및 공력에 있어 동일한

해석 모델을 적용한 CAMRAD II와 비교 및 검증하였다.

주요어 : 헬리콥터, 동적 구성품, 기하학적 정밀 보, 공력-구조 결합

학 번 : 2011-20758
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I. 서 론

1.1. 논문 배경

로터 블레이드를 회전시킴으로써 양력, 추력 및 조종력을 획득하

는 회전익 항공기에서 블레이드 구조물은 고속의 회전에 의한 관성

력과 표면에 작용하는 공기력, 그리고 구조물의 변형에 의한 탄성력

등을 동시에 받게 된다. 세장비가 큰 로터 블레이드의 경우 이러한

복합적인 하중으로 인해 기하학적으로 비선형 대변형이 나타나게

된다. 그리고 이와 같은 현상과 더불어 상당히 복잡한 공력탄성학적

특성을 보이게 된다. 따라서 복합적으로 나타나는 로터 블레이드의

거동과 외부 공력 하중을 정확히 예측하기 위해서는 구조, 공력의

해석이 동시에 수행되어야 하며, 이에 따라 유체-구조 연계 해석 모

델이 필수적이다.

그림 1.1은 회전익 항공기의 복잡한 공기역학적 환경을 나타내고

있다. 전진면에서는 전진속도와 블레이드의 고속의 회전에 의한 압

축성 효과가 발생하며, 특히 고속의 전진비에서는 초임계 흐름이 발

생하여 국부적으로 충격파가 발생한다. 후퇴면에서는 블레이드의 회

전으로 인해 줄어든 자유류의 속도를 보상하기 위해 피치각을 증가

시키게 되는데, 이 때문에 실속이 발생하고, 고속의 전진비에서는

전진측에서와는 다르게 역행 후류가 발생하는 영역이 나타나기도

한다. 블레이드에서 발생한 와류가 다음에 다가오는 블레이드와 간

섭을 일이키는 블레이드-와류 상호 간섭(BVI: blade-vortex

interaction)는 회전익 항공기의 진동과 소음을 발생시켜 전체 성능

을 제한시키는 요소로 작용한다. 이 같은 비대칭적인 공기역학적인

특성 복잡한 다중 부품의 연결 통로들을 통하여 회전익기 각 구성

품의 진동을 발생시킨다.

그림 1.2는 헬리콥터 내 로터와 엔진, 드라이브 시스템 등 동적구
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성품의 구성도를 나타내고 있다. 헬리콥터 등 회전익 항공기에 있어

서 로터 시스템, 트랜스미션, 드라이브 샤프트, 엔진 등 동적 구성품

(dynamic component)은 전체 항공기의 추력, 양력, 조종력 등 주요

한 성능을 제공하면서 동체 외에 상당한 중량을 차지하는 주요한

부품이다. 이들 부품은 대부분의 비행 운용 기간 중에 정해진 회전

수 범위 내에서 고속 회전을 하고 있으므로 그에 따른 고주파 하중

이 발생하게 되고 이를 계속 전달하고 있기에 동체에 발생하는 진

동과 공력 소음의 주요한 근원이 된다. 회전익 항공기에서 이러한

동체의 진동과 소음은 일정 수준까지는 불가피한 요인인 것으로 인

식되어 왔으나 일정 수준을 초과하는 과도한 수준의 진동과 소음은

조종사 및 탑승자에게 피로감을 유발하고, 전진 비행속도 등 성능의

제한, 로터 블레이드 및 동적 구성품의 피로 누적 및 수명 저하 등

여전한 악영향을 가져오게 된다.

따라서 설계 초기 단계에서부터 이러한 동적 구성품의 질량과 유

연성 등 동특성을 면밀하게 모델링하여 동체의 주요 부위에서 발생

하는 동체 진동의 수준을 정밀하게 예측하고자 하는 요구가 발생되

었다. 그래야만 항공기 구조 설계 변경, 진동 저감 장치의 장착 등

의 조치를 통하여 동체 진동과 소음 수준을 저감할 수 있는 기술적

근간이 마련된다. 또한 동적 구성품은 그 단품 수준에서는 전달하는

하중의 규모나 구성품 자체의 크기, 헬리콥터 내 장착 위치 등 서로

다른 측면의 요구조건 하에서 대부분 상당한 중량을 차지하는 부품

으로 설계된다. 하지만 동체에 장착된 후에는 서로 연결되어 일정한

회전수 하에서 작동을 하여야 하는 상황이 발생한다. 따라서 서로

연결된 다양한 동적구성품을 동시에 고려한 상태에 구성품 간의 동

특성 연계 해석을 수행하여야만 전체 항공기에서 발생하는 진동과

소음 수준을 정밀하게 예측할 수 있다는, 이 분야의 독특한 난제가

존재한다.
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미국 및 유럽에서는 70년대부터 회전익 항공기의 공력 및 구조

분야의 해석 모델 개발이 선행되어 왔으며, 이들 두 분야를 결합하

고 여기에 항공기 트림, 비행역학, 공력탄성학 및 소음 등 다양한

분야의 해석기능을 병행하는 통합 해석 프로그램(comprehensive

analysis)들이 개발되어 왔다. CAMRAD, UMARC, DYMORE 와

같은 통합 해석 프로그램들은 헬리콥터의 복잡한 공기역학적 환경

때문에 발생하는 해석상의 어려움을 해결하기 위하여 양력선 이론

(lifting line theory)과 2차원 에어포일 테이블(airfoil table)로 대표

되는 다소 간단한 공력 모델을 채용하고 있으며 근사 모델로서 해

석 시간이 짧고 정확도에서도 상당히 유용한 결과를 제공하고 있다

[1-5]. 이와 더불어 CAMRAD II, 2GCHAS[6], DYMORE 등의 일부

에 헬리콥터 동적구성품을 모델링하고 그 구성품 간의 동적 연계

해석을 수행하는 기능이 구현되어 있다. 그러나 이러한 국외의 대형

복합 해석 프로그램의 경우 상당한 분량의 세밀한 항공기 설계 변

수의 제공을 요구하고 있으므로 설계 초기에 직접 활용하기에 어렵

다는 점이 존재한다.

이에 본 논문에서는 항공기 진동특성에 영향을 끼치는 동적 구

성품을 로터시스템과 연계하여 그 효과를 고려하고자 한다. 회전하

는 보의 기하하적 비선형 변형 해석을 위해 기하학적 정밀 보 이론

을 사용하고, 공력 모델로는 선형 및 균일 유입류 모델과 유한 상태

동적 유입류 모델을 사용하여 블레이드의 구조-공력 연계해석을 수

행하고 상태-공간 방정식을 통해 동적 구성품을 모델링 및 결합하

여 그 효과를 고려하고자 한다. 이러한 해석 모델을 이용하여 트림

해석을 수행하고, 나아가 천이응답해석을 수행하여 로터 시스템의

거동을 예측하고 동적 구성품이 미치는 효과를 예측하고자 한다.

또한 헬리콥터 진동 특성에 영향을 끼치는 래그 운동 감쇠기를

모델링하여 항공기 안정성 측면에서 그 영향을 예측하고자 한다.
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1.2. 선행 연구 현황

1.2.1. 구조 해석 분야

회전익 항공기의 로터 블레이드는 가로세로비(aspect ratio)가 큰

블레이드 특성상 3차원 모델을 이용한 해석보다는 계산 시간을 적

게 소요하면서 정확한 예측 결과를 도출하는 1차원 탄성 보 모델이

많이 사용된다. 고속의 회전으로 인한 큰 관성력과 비대칭적인 공력

현상, 그리고 대변형에 의한 탄성력으로 인해 발생하는 복잡한 비선

형 거동을 해석하기 위해서 지난 수십 년간의 연구를 통해서 기하

학적 비선형을 포함하는 구조 모델링이 보편화되었으며, 크게 1970

년대에 개발된 적정변형(moderate deflection) 보 모델과 1980년 이

후 개발되어 온 대변형(large deflection) 보 이론이 있다.

적정변형 보 모델(moderate deflection beam model)은 1950년대에

Houbolt와 Brooks에 정립된 비교적 간단한 선형 정식화로부터 시작

되었다 [7]. 이 모델은 Euler-Bernoulli 보 이론을 기초로 하며 비선

형의 변형을 선형 범위 내의 변형으로 기술하고, 회전하는 보의 플

랩, 리드-래그, 비틀림 변형에 대한 비선형 편미분 운동 방정식을

유도하여 사용한다. 따라서 보의 대변형에 의한 기하학적 비선형은

고려되지 않았다는 제한이 있다.

적정변형 보 이론에서 기하학적 비선형은 블레이드의 변위나 회

전의 크기를 제한하고, 기하학적 비선형 정도에 따라 차수 계획법

(ordering scheme)을 사용하는 방법으로 모사하는데, 일관성 있게

차수 계획법을 적용할 경우 계산 효율이 좋다는 장점을 가지고 있

어 1990년대까지 많은 연구가 진행되었다 [8].

대변형 보 이론(large deflection beam theory)은 적정보 이론과는

달리 변형률이 작다는 가정 하에 대변형을 기술할 수 있는 보 모델
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이다. 대변형을 Euler 각을 이용하여 표현함으로써, 적정변형 보 이

론의 차수 계획법을 사용하지 않으며 기하학적 비선형 변형을 고려

할 수 있다.

Hodges는 혼합 변분식을 이용하여 초기 휨과 비틀림이 있는 회전

하는 보의 기하학적 비선형 내재적 운동 방정식(nonlinear intrinsic

formulation)을 정식화하였다 [9]. 이 정식화와 제공된 비선형 보의

기하학에 관련된 수학적 요소들은 Danielson과 Hodges에 의해 개

발되었다 [10].

Hodges는 위의 정식화와 더불어 기하학적 비선형성을 고려한 비

균질(nonhomogeneous), 비등방성(anisotropic) 보의 해석은 1차원의

비선형 보 해석과 2차원의 선형 단면 해석으로 분리할 수 있음을

제안하였다 [8]. 이 중 비선형 1차원 보 해석은 위에서 기술한 혼합

변분법(mixed variational formulation)에 근거한 비선형 내재적 정

식화를 사용하여 이루어졌다. 2차원 단면 해석에 있어서는 변분적

점근법(variational asymptotic analysis)이 이용되었다. 단면 워핑

(warping)과 전단력에 의한 변형까지 고려된 비등방성(anisotropic)

블레이드 단면의 강성 행렬과 관성 행렬을 NABSA

(non-homogeneous anisotropic beam section analysis) 또는 VABS

(variational asymptotic beam analysis)와 같은 단면 해석 프로그램

으로부터 구할 수 있다 [11].

1.2.2. 동적 구성품 연계 해석 분야

이 절에서는 동적 구성품 즉, 드라이브 트레인 및 엔진 시스템에

대한 연계 해석 분야와 회전익 항공기 진동 특성에 지대한 영향을

끼치는 래그 운동 감쇠기의 해석 분야 두 가지를 제시하였다.

a) 드라이브 트레인 및 엔진 시스템
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드라이브 트레인은 엔진에서 발생하는 토크를 로터에 전달하는

역할을 수행한다. 엔진축, 감속장치, 로터 축 등 다수의 부품으로 구

성되어 있으며, 각각의 구성품이 질량과 관성을 가지고 있으므로 로

터 추력 및 진동을 예측하기 위해서 드라이브 트레인 및 엔진 등

동적 구성품에 대한 자세한 모델링 능력이 요구된다. 따라서 선행된

연구 사례에서의 모델링 기법을 파악하는 것은 필수적이다. 대표적

인 선행 연구사례로 CAMRAD II와 2GCHAS에서 사용한 동적 구

성품 모델링 기법과 각 해석 프로그램의 개발 시 선행되었던 연구

사례가 있다.

CAMRAD II는 대표적인 회전익기 해석 프로그램으로서 다양한

종류의 회전익기 형상을 모델링 및 해석할 수 있다 [1]. 동적 구성

품의 모델링에서의 사용 범위는 크게 4가지로 그림 1.3과 같으며 매

뉴얼 상에 나타난 동적 구성품을 포함한 예제는 주익 양단에 각기

두 개의 로터 시스템 및 중앙의 1개 엔진, 파일론을 가지고 있는,

그림 1.3 중의 (d)와 같은 형상이다. CAMRAD II의 경우, 정의된 상

태변수를 사용하여 발생한 토크를 통해 드라이브 시스템 해석을 수

행한다. 이 때 드라이브 시스템의 토크 평형을 계산하게 되며 발생

하는 오차는 제어부(governor)를 통해 로터시스템과 드라이브 시스

템 내의 새로운 초기값으로 전달하게 된다. 이러한 과정은 구성품

간의 토크 평형이 이루어 질 때까지 반복적으로 수행하게 된다. 이

때 오차는 토크 평형을 계산하면서 나타난 변수로 방위각 또는 토

크 값에 대해 계산을 수행할 수 있다. CAMRAD II의 동적 구성품

을 포함한 해석 과정은 그림 1.4 및 1.5와 같다.

NASA Ames 연구소와 Advanced Rotorcraft Technology에서 개

발한 2GCHAS를 활용하여 헬리콥터 구동부와 엔진의 제어 시스템

을 구성하여 해석을 수행한 바 있으며 모델링의 구성도는 그림 1.6

과 같다[6]. 2GCHAS에서 동적 구성품은 동체의 하부 시스템으로
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모델링되며 전달함수 요소와 구조적 요소로 구성된다. 이때 전달함

수 요소는 엔진토크를 발생시키기 위해 사용되고 드라이브 트레인

과 각 축 그리고 엔진 관성을 모델링하기 위해 구조적 요소를 사용

한다. 그리고 트랜스미션을 통한 기계적 결합은 상수로 표현된 기어

비를 통해 결합된다. 전체적인 해석 흐름은 그림 1.7과 같다.

앞선 CAMRAD II와 2GCHAS, 이 두 프로그램의 해석 사례를 인

용하여 선행되었던 연구 사례들 중 대표적으로 회전익기/추진시스템

연계해석 프로그램 개발 연구[12]가 대표적이다. Systems Control

Technology 사의 Hull에 의해 수행된 이 연구에서는 각 구성품의

결합방법 및 해석방법을 제시하였다. 해석 시스템은 로터 및 동체,

엔진 및 엔진제어 시스템 그리고 드라이브 트레인으로 독립적인 모

듈로 개발되어 결합 해석을 수행하였다. 결합된 시스템은 선형 요소

들로 구성되어 있고 섭동 방법을 통해 정식화하였으며 각 모듈은

그림 1.8과 같은 회전익기 내의 구성품 간 상호 관계를 따른다. 동

적 구성품 모델은 로터 시스템과 결합 해석 시, 해석 조건에 따른

구성품의 상태가 각 모듈로 전달되고 구성품의 상태가 변화할 때의

비선형성을 고려하기 위해 섭동 방법을 사용하여 정립하였다. 동적

구성품 모델은 그림 1.9와 같이 결합되어 해석이 수행되었다. 엔진

및 연료제어 시스템은 실제로 비선형의 복잡한 구성을 갖고 있지만

선형으로 간단하게 모델링하였고 비선형 모델과 비교 검증을 수행

하였다. 드라이브 트레인의 경우 비틀림 스프링-감쇠기-관성 모델을

통해 해석을 수행하였고 선형의 상태방정식으로 정식화하였다. 주

로터 시스템은 플랩과 래그 힌지를 갖는 강체 블레이드로 모사하였

고 비선형 래그 방향 감쇠기를 추가하여 감쇠의 변화에 따른 헬리

콥터 성능의 민감도를 간단하게 제시하였다. 또한 동체는 6개의 자

유도를 갖는 강체로 모사하여 효과를 고려하였다. 모듈화된 각 구성

품을 결합하여 트림해석을 수행하였고 시간에 대한 로터 회전 속도,
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엔진 토크 결과를 제시하였다. 트림해석 결과는 그림 1.10 및 1.11와

같다[12]. 하지만 엔진 모델링에 있어서 특정 엔진에 대해 해석을

수행하였다는 한계가 있으며 통합해석 시 블레이드를 강체로 모사

하여 블레이드의 탄성 변형에 의한 효과를 정밀하게 예측하지 못하

였다.

이 외에도 단순한 동적 구성품 모델링을 통해 헬리콥터 내 구성

품들의 동특성을 해석한 사례와 동적 구성품 결합을 통한 비틀림

안정성을 해석한 사례가 있다[13-16].

b) 래그 운동 감쇠기 해석 분야

헬리콥터 로터 블레이드의 래그 운동 감쇠기는 그림 1.12와 같이

비선형이며 이러한 래그 운동 감쇠기는 로터 시스템에 상당한 영향

을 끼친다. 따라서 분리된 비선형적 특성을 지닌 요소로써 모델링하

는 것이 필수적이다.

래그 운동 감쇠기에 대한 모델링 및 로터 블레이드와의 연계 해

석은 많은 선행 연구자들에 의해 수행되었으며 그 중, 중국 북경대

학교의 Hu는 비선형 래그 운동 감쇠기를 고려하여 로터/동체 결합

해석을 수행하여 이 감쇠기가 헬리콥터에 미치는 효과를 제시하였

다 [17]. 이 연구 사례에서 래그 운동 감쇠기는 비선형성을 그림

1.12와 같은 기하학적 조건을 고려하여 모델링하였으며 로터와 기구

학적으로 결합된 래그 운동 감쇠기의 동적 방정식을 정립하여 해석

을 수행하였다. 하지만 동체 모델링에 있어서 강체로 모델링하여 동

체의 유연함이 미치는 효과는 고려하지 못하였다.

1.3. 논문 목적 및 범위

본 논문에서는 헬리콥터 로터시스템과 회전익기 진동특성에 있어

서 주요한 영향을 끼치는 동적 구성품의 연계 해석 기법을 제시하
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고자 한다. 대변형 비선형 보 모델을 적용한 로터 구조 모델을 통해

로터에 작용하는 하중과 그에 따른 블레이드의 거동을 정확하게 예

측하여, 선진 연구자들이 수행한 회전익 항공기 로터 시스템 통합

해석 프로그램에 추가되는 하나의 모듈로서 제공하고자 한다.

블레이드 구조 해석에서는 점근법(asymptotical analysis)을 이용

한 2차원 단면 해석과 1차원 탄성 보 해석으로 분리하여 해석을

수행하였다. 비선형 1차원 보 해석에서는 혼합 변분법(mixed

variational formulation)에 근거하여 미소 변형률, 유한 회전각(finite

rotation)의 가정 아래 대변형을 모사할 수 있는 기하학적 정밀 보

이론(geometrically exact beam theory)을 이용하여 시간 영역에서

보의 거동을 해석하였다.

동적 구성품 해석 모델에 있어서 선형 질량-스프링-댐퍼로 모델

링하여 이를 상태-공간 방정식으로 정립하였다. 이 해석 모델을 시

간영역으로 정립된 로터 시스템 해석 모델에 적용하였고 시간 적분

기법으로 4차 Runge-Kutta 기법을 적용하였다.

로터 공력 해석에서는 비교적 간단한 유한 상태(finite-state) 변수

모델을 이용하여 유입류를 계산한 후에, 이 해석 모델들을 블레이드

요소 이론과 연결하여 로터 블레이드에 작용하는 비정상 상태의 공

기력을 비교적 간단하게 예측하였다.

이상에서 개발된 유체 및 구조 해석 모델과 동적 구성품 해석 모

델을 결합하여 로터시스템 하중해석을 수행하는 프로그램을 개발하

였다. 이를 통해 트림 해석을 수행하여 로터 시스템의 거동뿐만 아

니라 동적 구성품이 미치는 영향을 해석하였으며 나아가 천이응답

해석을 통해 로터 시스템에 작용하는 하중을 해석하였다.

또한 헬기 동적 안정성에 큰 영향을 끼치는 래그 운동 감쇠기에

대한 모델링을 수행하였으며, CAMRAD II를 통해 로터 시스템에

래그 운동 감쇠기가 미치는 영향에 대하여 parametric study를 수행
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하였으며 이에 다른 안정성 해석 결과를 제시하였다. 그리고 래그

운동 감쇠기 해석 모델을 로터 해석 프로그램에 결합 하여 감쇠기

의 유/무에 따른 차이를 CAMRAD II와 비교하였다.
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그림 1.1. 헬리콥터의 복잡한 공기역학적 환경

 
그림 1.2. 헬리콥터 로터-엔진-드라이브 시스템 구성도
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(a) 1개의 로터와 엔진

(b) 2개의 로터와 비대칭적으로 연결된 엔진

(c) 2개의 로터와 2개의 엔진

(d) 2개의 로터와 중앙에 위치한 1개의 엔진

:기어비 :구성품간 연결점 :스트링, 댐퍼 :관성

그림 1.3. CAMRAD II 내의 동적 구성품 해석가능 형상[2]



13

그림 1.4. CAMRAD II 동적 구성품 해석 흐름도

그림 1.5. CAMRAD II 내의 제어부 (governor) 해석 흐름도
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그림 1.6. 2GCHAS 내의 동적 구성품을 포함한 통합

구성도[6]

그림 1.7. 2GCHAS의 동적 구성품 해석 흐름도
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그림 1.8. Hull 제안 해석 프로그램 내 회전익기 각 구성품

사이의 상호 관계[12]

그림 1.9. Hull의 로터/엔진/드라이브 트레인 결합 해석

모델[12]
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그림 1.10. Hull의 트림 해석 결과[12]

(시간에 따른 로터 회전속도)

그림 1.11. Hull의 트림해석 결과[12]

(시간에 따른 엔진 토크)
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그림 1.12. 래그 운동 감쇠기에 작용하는 힘-속도 관계[12]
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그림 1.13. 래그 운동 감쇠기 적용 구성도[17]
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II. 이론적 해석 절차

2.1. 구조 해석 모델

본 논문에서는 가로세로비가 큰 로터의 특성을 고려하여 구조 모

델로 비선형 1차원 탄성 보 모델을 사용하였다. 사용된 보 모델에서

는 혼합 변분법 정식화를 사용함으로써, 큰 변형과 회전으로 인해

발생하는 기하학적 비선형성과, 굽힘과 비틀림 변형 사이의 결합을

해석하기 위한 기하학적 정밀성을 모두 고려할 수 있다.

기하학적 정밀 보 이론은 Hodges에 의해 정립되었으며 [8], 대변

형 보, 적정 변형 이론을 이용하여 변형에 대한 가정이 없이 기하학

적 비선형 보의 거동을 정확히 예측할 수 있다. Hodges에 의해 초

기 곡률과 비틀림 각을 가지고 회전하는 보의 거동이 해석되었으며,

Shang은 이 이론을 회전하는 로터에 적용하여 공력탄성학적 안정성

해석을 위한 주파수 영역에서의 식을 유도하였다 [18]. 이후 Cheng

과 김경환에 의해 시간 영역에서 해석이 가능해짐에 따라 비정상

상태에서의 해석이 가능하도록 확장되었으며 [19, 20]. 여기에 피치

링크(pitch link), 피치 혼(pitch horn), 회전 경사판(swash plate) 등

로터 블레이드의 여러 조종계통 구성품을 고려한 구조 해석 연구가

진행되었다 [21, 22]. 최근에는 유연 동체의 진동 특성을 고려한 로

터-동체 연계해석이 수행되어 기동비행 해석의 기초를 마련하였으

며[23] 다물체 동역학을 고려하여 무베어링 로터 시스템의 모델링이

수행되었다. [24].

기하학적 정밀 보 이론의 상세한 전개는 부록에 나타나 있으며,

이 절에서는 그 이론을 간략하게 서술하였다.

먼저 혼합 변분법 공식을 회전 보에 적용하기 위하여 그림 2.1처

럼 보를 따라 회전하는 전역 좌표계를 사용하였다. 그림에서 b는 좌

표계는 초기 비틀림(pretwist) 등에 의해 변환된 블레이드 탄성 변



20

형전 좌표계를, B 좌표계는 탄성 변형 이후의 좌표계를 각각 나타

내며, 앞으로 전개될 식은 아래 첨자들은 첨자에 해당하는 좌표계에

서 기술된 값들을 뜻한다.

혼합 변분식의 정식화는 다음의 일반화된 Hamilton의 최소 에너

지 원리로부터 유도된다.











   (2.1)

여기에서 t1, t2는 임의의 해석 시간이고, K와 U는 각각 단위길이

당 운동 에너지와 변형률 에너지 밀도 함수이다. 는 해석 시간

동안 보의 끝단에서의 가상 움직임이고, 는 단위 길이당 적용된

가상 일이 된다. K와 U의 변분항은 속도 벡터와 변형률 벡터 등의

의해 다음과 같이 전개된다.

  
 



   
 



  

 


   

 


(2.2)

식 (2.2)에서 변위와 힘, 그리고 속도와 운동량의 측정은 다음과

같은 구성 법칙을 통해서 얻을 수 있다.


   


   (2.3)

여기서  는 6×6 강성 행렬이며,  은 6×6 질량 행렬로,

VABS 등의 단면 해석 프로그램을 통해 구할 수 있다. 등단면 보

(prismatic beam)에 대해서는 단면 물성치가 알려졌을 경우에 다음

과 같이 계산하여 사용 가능하다.
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 






  

  
 

   

 

   

  

  





 (2.5)

 






 ′ 


′  









′ ′ 

 
 

  







(2.4)

여기에서 사용되는 물성치들의 정보는 표 2.1에 나타내었다.

혼합 변분법의 정식화를 위하여 Lagrange multiplier를 도입하여

      등이 기하학적 정밀 방정식을 만족하도록 하면, 다음과

같은 식을 얻을 수 있다.






























 










 

(2.6)

이 같은 혼합 변분법은 일반적인 변위법 유한요소와는 다르게 비

교적 작은 차수의 형상 함수를 가정하더라도 정확히 구조 변위와

내력 등을 동시에 구할 수 있다는 장점이 있다.
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식 (2.6)의 각 변분항을 a 좌표계로 변환하고, 변수들은 위치와 회

전량은 a 좌표계로부터, 변형률, 속도, 힘, 모멘트 등은 B 좌표계로

부터 측정되도록 변환한 후 N개의 블레이드 요소로 이산화하고 각

절점별로 관계된 항을 모으면 식 (2.7)과 같이 간단한 행렬 형태의

이산화 지배 방정식으로 나타낼 수 있다.


  (2.7)

식 (2.7)에서 FS는 구조 연산자, FL은 공력 연산자를 나타내며, 공

력 연산자는 공력 모델로부터 인터페이스 모듈을 통해 외력으로 입

력된다. X는 미지수 벡터로 (18N+12)개의 미지수를 가지며 그 형태

는 다음과 같다.

(2.8)

식 (2.8)에서 ,
,
 ,
 등의 변수는 경계 조건과 관련된 항

들로서, 로터의 종류에 따라 다르게 적용된다. 경계 조건에 따른 설

정 변화를 표 2.2에 나타내었다.

식 (2.7)에서 구해진 이산화 지배 방정식에서 Euler 2차 후진법을

이용하여 시간 적분법을 수행하고, Newton-Raphson 방식을 통해

수치적으로 비선형 방정식의 해를 구하게 된다.

2.2. 동적 구성품 해석 모델

이 절에서는 선행연구 사례를 기반으로 하여 로터 시스템과 동적

구성품 간의 역학적 관계 및 해석 기법들을 확인하였다. 그리고 동

적 구성품을 포함한 통합 해석을 수행하기 위해 현재 기 개발하여

보유한 로터 해석 프로그램으로의 확대 적용이 가능한 동적 구성품
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의 해석 정식화를 수행하였다. 위의 사례들 중 2가지 연구 방법이

적용되었으며 첫 번째는 Hull의 모델링 기법[12], 두 번째는

Johnson의 모델링 기법[25]이다.

2.2.1. Hull의 동적 구성품 해석 모델

Hull이 정립한 해석 모델은 동적 구성품 내의 토크 평형을 통해

정식화하였으며 섭동을 통한 제어 알고리듬을 적용하여 시간영역에

서의 상태 방정식을 정립하였다. Hull이 구현한 프로그램 내 적용된

제어 알고리즘은 그림 2.2와 같다. 엔진과 연료 제어 시스템 모델은

엔진 동역학과 로터시스템의 연계가 고려되어야 하며 이를 모델링

하기 위해 섭동을 통한 제어 알고리듬이 적용되었다. 최대 출력 근

처에서의 엔진 특성은 선형에 가까우며 엔진 상태에 대한 작은 섭

동은 파워터빈과 가스발생기 터빈의 회전속도의 변화로 발생하게

된다. 본 논문에서 제시한 Hull의 해석 모델에서 엔진은 선형 엔진

모델로 고려되며 회전 속도에 대해 선형 방정식으로 정식화하였다.

적당한 속도에서의 작은 헬기 엔진의 특성을 모사하기 위해 선형

섭동 엔진 모델을 식 (2.9)와 같이 나타낼 수 있으며 각 선형 방정

식의 계수들은 비선형 시뮬레이션으로부터 추출해 낸 값으로 이 식

을 통한 엔진 상태변수의 결과는 드라이브 트레인 모델로 전달된다.



24

{ }

{ }

{ }

{ }

41 45

45 3 45

1 2

, , ,

, , ,

, , ,

, , , ,

E EE E ET T EF F

E EE E EF F

T

E g P

T
E E S R

T

T P P TR MR

F F

EE ET EF EE EF

x A x B y B y
y C x D y

where x P N P N

Engine states

y Q T P W
Engine outputs

y Q Q

Drive train outputs
y W

Fuel control outputs

A B B C D Matrices

D = D + D + D
D = D + D

=

=

=

=

= W W

=

=

=

=

&

&

()

3.95 0.0425 0.0 0.0
942.0 4.79 3790.0 0.0
27.4 0.0225 150.0 0.0
12.1 0.0776 311.0 0.283
0 0 0 0 1260.0
0 0 0 0 78600.0
0 0 0 0 2100.0
15.92 0 0 0 7790.0

EE

ET EF

of coefficients
Perturbation value

A

B B

D =

-é ù
ê ú- -ê ú=

-ê ú
ê ú- - -ë û
é ù é
ê ú ê
ê ú ê= =
ê ú
ê ú-ë û ë

0.762 0.00488 19.5 0.0178 489.0
7.76 0.0497 43.5 0.0 4980.0
0.926 0.00156 0.0 0.0 0.0
4.87 4 3.12 6 0.00512 0.0 0.313

EE EFC D

E E

ù
ú
ú

ê ú
ê ú

û
- - -é ù é ù

ê ú ê ú- -ê ú ê ú= =
ê ú ê ú
ê ú ê ú- - - -ë û ë û

  

(2.9)

드라이브 트레인 모델에 대한 해석 방법은 그림 2.3과 같다. 이

모델에 대한 식은 식 (2.10)과 같으며 엔진에서와 유사하게 섭동을

통한 제어 알고리듬이 적용되었다. 이 식을 통한 드라이브 트레인의
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상태는 주 로터 및 테일 로터의 상태변수로 전달된다.
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(2.10)

2.2.2. Johnson의 동적 구성품 해석 모델

동적 구성품 내의 토크 평형을 통해 로터 축, 엔진 축에 대한 거

동을 정식화하였으며 governor 모델을 정립하여 로터 시스템과 결

합 해석하였다. 구성품 내 작용하는 토크는 평형을 이루며 이러한

토크 평형으로부터 각 축의 거동을 정립하여 해석을 수행하였다. 그

림 2.4는 엔진/트랜스미션 내 작용하는 토크를 나타내고 있다. 엔진,

그리고 트랜스미션에 작용하는 토크는 아래와 같으며 각 모델에 작

용하는 토크의 평형으로부터 로터 샤프트 회전각 Sy , 엔진 축 회전
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각 ey , 트랜스미션 축 회전각 dy 을 정립하였다.
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위의 식에서 MK 은 로터 샤프트 탄성 계수, EK 은 엔진 축 탄성 계

수, Er 는 엔진 기어 비, Ir 는 두 로터 샤프트 간 기어 비, 0za 는 날

개 끝단에서의 샤프트 롤링 자세각, Pa 는 파일론의 롤링 자세각, 그

리고 QW는 엔진 감쇠 계수를 의미한다. 위의 토크 방정식을 이용하

여 평형 방정식을 식 (2.11)-(2.15)와 같이 구성하였다.
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(2.11)
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:
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equation
I I I r K Q
a

a a y y a+ + - + + = -&& && && &&  
(2.13)

 0: E E Pshaft motion transmitted a a a= + (2.14)

0 0: ( )( ) ( )P E E P E e E Storque transmitted Q Q I I I ra a y y= + + + - +&& && && &&

(2.15)

정립된 각 축에 대한 거동은 로터 회전속도에 대한 섭동이 평형

상태가 되도록 governor 모델을 통해 반복 해석하였다. 위와 같이

정립된 Johnson의 기법은 토크 평형으로부터 각 구성품의 거동을

모사하며 해석 시 필요한 변수의 수가 비교적 적다. 하지만 현 시점

에서 governor 모델의 적용이 어려워 통합 시 되먹임 (feedback) 과

정을 다루기 어렵다는 단점이 있다.

2.2.3. 동적 구성품 해석 모델 정립

로터시스템 해석 프로그램으로 적용하기에 Hull이 정립한 해석 모

델은 엔진 해석에 있어서 한계가 존재하여 Johnson이 정립한 해석

모델을 결합 하고자 하였다. 현 로터 시스템 해석 프로그램은 시간

영역으로 해석이 이루어져 Johnson이 정식화한 각 구성품의 거동을

상태-공간 방정식으로 나타내어 그 효과를 적용하였다. 상태-공간
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방정식의 경우 CAMRAD II 매뉴얼에 나타난 여러 해석 조건[2] 중

헬리콥터에 적용이 가능한 단일 로터와 엔진의 결합, 2개의 로터와

엔진의 결합의 경우가 있으며 현 프로그램으로 적용된 해석 모델은

그림 2.5, 2.6과 같다. 풍동 실험 로터 즉, 그림 2.5와 같은 경우 상태

-공간 방정식은 식 (2.15)와 같다.

where,  
(2.15)

Hull의 해석 모델의 한계 즉, 엔진 해석 모델 내 비선형 연료유량

해석 모델 구현의 한계로 인해 Johnson의 해석 방법을 도입하여

governor 해석 모델을 정립하여 엔진에 의한 영향을 고려하고자 하

였다. 간단한 제어 모델이 적용된 CAMRAD II내의 즉, Johnson이

정립한 governor 해석 모델은 현 프로그램으로 직접 적용이 가능

하다는 장점이 있다. governor 해석 모델의 해석 과정은 그림 2.7과

같으며 로터의 거동을 통해 해석이 이루어져 엔진의 토크를 도출할

수 있다. 동적 구성품 및 로터 시스템 결합 해석에 있어서 트림 해

석 시 동적 구성품의 상태-공간 방정식은 로터시스템의 토크를 입

력으로 받아 해석을 수행하였다. 하지만 천이 응답 해석 시, 앞서

제시한 그림 2.7과 같은 과정을 통해 엔진 토크(QE)가 외부하중으로

엔진부에 적용되었다.
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2.3. 공력 해석 모델

본 논문에 사용된 공력 해석 모델은 이준배 등에 의해 구조-공력

통합 해석을 위해 개발된 유한 상태 변수 모델을 사용하였다.

Peters와 He의 비정상 유도 유동에 기초하고 있으며 전진 비행 상

태에서의 유동해석에 대한 중간 단계의 후류 기법이다 [26]. 비정상

공기력을 적절히 모사함으로써 계산 속도가 빠르면서도 중요한 물

리량들을 포착할 수 있다. He의 연구[27]를 바탕으로 모델링하였으

며, 그 이론은 간략히 설명하면 다음과 같다.

작은 섭동(perturbation)을 포함하는 비압축성 포텐셜(potential)

유동에서 연속 방정식과 운동량 방정식은 다음과 같이 나타낼 수

있다.

  (2.16)

∞   (2.17)

여기에서  는 속도 성분,  는 압력,  은 무차원 시간에 대

한 미분,  는 자유류 곡선(free-stream line)을 따라 미분한 값을

의미한다. 운동량 방정식으로부터 압력의 공간 미분은 유동 방향 속

도 미분 값과 유동장의 국부적 비정상(local unsteadiness)의 중첩에

의해 결정된다. 따라서 압력 함수는 확산에 의한   와 비정상에 의

한   로 구분할 수 있으며, 그림 2.8의 타원형 좌표계(ellipsoidal

coordinates)  에 대한 Laplace 방정식으로 표현할 수 있다. 로

터면인 원형 디스크의 위, 아래면에서의 압력 분포의 불연속성을 포

함하며, 무한대 영역에서 압력 분포가 없다는 것을 만족시키는 포텐

셜 함수의 일반해는 다음과 같이 Fourier 급수를 이용하여 표현할

수 있다.
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  
 

∞


  ⋯

∞






× 
cos

sin
(2.18)

여기서 
 와 

 는 각각 1계 및 2계 Legendre 함수이며,


 과 

 은 결정된 임의의 상수를 의미한다.

로터 면에 해당하는 디스크의 면은    으로 두고 계산할 수 있

으며, 디스크 면의 수직 방향인 z-성분에 대한 유도 유입류만을 고

려하여 로터면에서의 유도 유입류는 다음과 같이 다시 정리할 수

있다. 아래의 식에 대한 자세한 과정은 이현구의 논문[28]에 제시되

어 있다.

∞

 


∞






 (2.19)







  

(2.20)

로터 디스크 면에서 유도 속도를 구한 후, 블레이드 요소 이론

(blade element theory)와 2차원 공기역학 테이블을 이용하여 블레

이드 단면에서의 양력, 항력, 피칭 모멘트를 계산한다[28]. 그림 2.9

에서 유입각(inflow angle)  는 수직 속도  와 수평 속도 

를 이용하여, 다음과 같이 계산할 수 있다.

 tan 

  (2.21)

유입각이 계산되면, 전체 피치각과 비교하여 단면에서의 유효 받

음각을 계산할 수 있다.
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  (2.22)



































′


′
′ ′

 ′cos ′sin 
′ cos ′′sin sin

′ 
′sin ′cos  

′ sin ′′cos cos
′ 




















(2.23)

이 때, 피치각  는 조종 입력각, 초기 비틀림각, 탄성 변형을 모

두 고려한 값이다.

단면에서의 유효 받음각과 마하수가 구해지면, 2차원 공기역학

테이블을 보간하여 단면에서의 양력, 항력, 피칭 모멘트 계수를 구

한 다음, 적절히 차원화한다.

구조 변형 후 좌표계에서의 블레이드 단면의 각 방향 속도인

, ,  는, 변현 전 좌표계에서의 속도 , ,  로부터 다

음과 같은 변형 전 좌표계에서 변형 후 좌표계로 변환하는 변환행

렬을 사용함으로써 고려될 수 있다[30].

여기에서, , , 는 , ,  방향의 변형량, 은 탄성축(elastic

axis)에서 3/4 시위까지의 거리, 은 조종각, 초기 비틀림각, 탄성

비틀림각을 포함한 총 피치각, 는 로터 각속도, 는 전진비, 은

로터 반지름, 는 Pre=cone 각, 는 방위각이며  ′은 길이에 대한

미분,  은 시간에 대한 미분값으로 차분을 통해 수치적으로 구한

다.

유한 상태 변수 모델의 검증은 He의 해석 결과[26]를 바탕으로

이준배 등에 의해 수행되었다[28].
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2.4. 트림 해석 모델

개발된 동적 구성품 해석 모델은 로터 시스템과의 결합을 거쳐

적절한 트림 해석을 수행하게 된다. 본 연구에서는 풍동 모델에 대

한 트림 해석을 수행하였으며, 그림 2.10에 그 과정을 도시하였다.

풍동 모델에서는 θ0, θ1c, θ1s의 3개 변수가 입력 값으로 사용되며

목표로 하는 CT/σ, β1c, β1s를 만족시키는 θ0, θ1c, θ1s의 해를 찾아낸

다. 각 블레이드에 작용하는 힘들을 허브 고정 좌표계로 변환한 뒤

전부 더하면, 허브에 수직한 추력 항을 알 수 있고 이것으로부터

CT/σ를 계산할 수 있다. 플래핑 각 β는 블레이드의 tip-path plane

으로부터 얻을 수 있으며, Fourier 변환을 통하면 회전 좌표계로 표

시되었던 β(ψ)로부터 β0, β1c, β1s 등을 구할 수 있다. 이 때 사용되

는 Fourier 변환은 식 (2.24)와 같다.

 

 






  






sin

  






cos

(2.24)

비선형인 트림 방정식의 해를 구하기 위해서는 Newton-Raphson

기법을 사용하였으며 Jacobi 행렬은 식 (2.25)와 같이 표현된다.

(2.25)
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식 (2.25)의 미분 값들은 유한 차분법을 이용하여 다음과 같이 계

산할 수 있다.

(2.26)

엄밀히 말해서 Jacobi 행렬은 매 반복마다 새로운 값으로 다시 계

산되어야 하지만, 로터의 경우에는 심한 실속이 일어날 때를 제외하

면, Jacobi 행렬을 한 번만 계산한 뒤에 수렴에 다다를 때까지 사용

할 수 있다 [30].

그림 2.10의 트림 모델 안에서 구조와 공력 모델 그리고 동적 구

성품 모델은 결합되어 트림 루프 안의 부 루프로서 동작한다. 본 연

구에서는 연성 결합(loosely coupling) 기법을 이용하여 구조-공력-

동적구성품을 결합하였다. 이 기법은 알고리즘이 간단하여 수렴성이

좋고 수렴 속도가 빠르다는 장점이 있어 구조와 유체 결합에 널리

쓰이는 결합 기법이다.

공력 모델과 구조 모델은 자체적으로 수렴될 때까지 해석을 수행

한 뒤, 공력 모델은 전체 주기에서의 단면 공기력을 구조 모델로,

구조 모델은 전체 주기에서의 블레이드 움직임을 공력 모델로 전달

하며, 이렇게 서로 주고받는 값이 수렴될 때까지 전체 해석 모델이

반복된다. 그리고 로터 해석 모델이 수렴된 후 도출되는 로터 토크

는 동적 구성품으로 전달되며 상태-공간 방정식 해석이 수렴된 후

로터의 거동을 다시 로터 해석 모델 즉 구조 및 공력 모델로 전달

한다.

제자리 비행과 전진 비행에서는 공기력이나 블레이드의 변형 결
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과가 로터의 모든 방위각에 대하여  주기의 정상상태에 도달하게

된다. 이러한 특성을 이용하여 구조 모델의 안정성을 확보하기 위한

해석 절차를 적용하였다. 먼저, 로터 블레이드의 운동 방정식에서

시간 영역 해석에 해당되는 항들을 제거하여 관성력과 공기력을 받

는 상태에서의 정적 해석을 수행한다. 다음 단계에서는 정적 해석의

결과를 초기 값으로 하여 동적 해석을 수행하고, 로터의 회전에 따

라 모든 방위각에 대한 구조 변형 결과를 순차적으로 해석한다. 이

때 각 방위각에서의 로터의 구조 변형을 이전 회전의 결과와 비교

하여 수렴될 때까지 해석을 수행한다.

2.5. 천이 응답 해석 모델

동적 구성품의 동특성 연계 해석을 통한 그 효과를 확인하기 위

해 트림 해석이 수행되었으며, 실제 동적 구성품의 동특성이 미치는

효과를 분명하게 확인하기 위하여 천이응답 해석을 수행하였다. 단

일 블레이드만을 우선 해석한 후 로터 디스크 전체의 블레이드 수

를 고려해 줌으로써 해석이 가능한 트림 해석과 달리, 천이응답 해

석의 경우 그림 2.11과 같이 N개의 블레이드를 각 단위시간에 대해

동시에 고려하여 해석을 수행하였다. 동적 구성품을 고려한 해석의

경우 governor로 부터의 엔진 토크가 추가적으로 적용되며 해석 과

정은 그림 2.12와 같다.

2.6. 래그 운동 감쇠기 해석 모델

래그 운동 감쇠기 해석 모델은 기 정립된 무베어링 로터 시스템

의 토크 튜부와 유연보 사이의 snubber 해석 모델과 유사하게 정식

화할 수 있다[23].

래그 운동 감쇠기는 비선형 스프링-감쇠의 특성을 보이지만 해석

모델에서는 선형 스프링과 선형 감쇠기가 적용되어 있는 것으로 가
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정하여 모델링할 수 있다. 가장 실제에 가깝게 적용하는 것은 6자유

도의 선형 스프링과 6자유도를 가진 선형 감쇠기의 조합으로 가정

한 것이다. 래그 운동 감쇠기의 장착 위치에서 주 로터 블레이드의

상대적인 변위에 따라서 스프링과 감쇠기에 의한 힘을 받게 된다.

래그 운동 감쇠기의 입력 값에는 다음과 같은 12개의 값이 존재하

게 되며 그림 2.13과 같은 기하학적 조건을 갖고 하중을 받게 된다.

- 6 spring stiffness: , ,  , , , 

- 6 damping coefficient: , ,  , , , 

래그 운동 감쇠기 해석 모델의 방정식은 에너지식의 정식화를 통

해 구할 수 있다. 스프링에 의한 변형 에너지와 감쇠기에 의한 가상

일의 변분식을 에너지 식에 추가하는 방법으로 구조적인 적용이 가

능해진다. 따라서 래그 운동 감쇠기의 스프링 변형에 의한 에너지는

식 (2.27), (2.28)과 같이 나타낼 수 있으며 그에 대한 변분식은 식

(2.29), (2.30)과 같다.

 


  


 





 

(2.27)

     



(2.28)

또한 감쇠에 의한 가상일은 식 과 같이 나타낼 수 있다.
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






























































(2.29)

 































































(2.30)
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그림 2.1. 구조 모델에 사용된 좌표계
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표 2.1. 블레이드 단면 물성치

단면 물성치 의미 단위

 축 강성 

 비틀림 강성 

 플래핑 굽힘 강성 

 리드-래그 굽힘 강성 

 초기 비틀림 

 탄성 비틀림 

 인장-비틀림 결합 계수 fraction radius

 극 회전 반경 fraction radius

   무게 중심 fraction radius

   인장 중심 fraction radius

 단위 길이 당 질량 

 관성 모멘트 ·
 극 관성 모멘트 ·
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표 2.2. 로터 구성에 따른 경계 조건과 미지벡터의 변화

무힌지형

경계

조건

 ,  














, 















,  

미지

벡터
 

 


 
 

 ⋯


관절형

경계

조건

 , 















,




























,

 ,  

미지

벡터
 

 


 

 ⋯

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그림 2.2. Hull 모델의 구성품 내 적용된 입력/출력 흐름[12]

그림 2.3. 드라이브 트레인 해석 모델 흐름도[12]
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그림 2.4. Johnson 모델 내 엔진/트랜스미션에 작용하는

토크[25]
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그림 2.5. 단일로터-동적 구성품 결합 모델

그림 2.6. 두 개의 로터와 동적구성품 결합 모델
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그림 2.7. governor 해석 흐름도
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그림 2.8. 타원형 좌표계

그림 2.9. 전형적인 블레이드 요소 [29]
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그림 2.10. 트림 해석 시, 결합 해석 흐름도
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그림 2.11. 천이 응답 해석 기법

그림 2.12. 천이 응답 해석 시, 결합 해석 흐름도
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그림 2.13. 래그 운동 감쇠기 모델 적용 구성도
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III. 수치 해석 결과

3.1. 구조 해석 모델

본 절에서는 시험 보를 통해 본 연구에 적용된 기하학적 정밀 보

모델을 DYMORE와 비교 검증하였다. 해석에 사용된 시험보의 물성

치는 표 3.1에 나타내었다.

정립된 구조 해석 모델의 검증을 위하여 정적하중(100N)을 끝단

에 가하여 그 해석 결과를 DYMORE와 비교 분석하였다. 해석 조건

은 그림 3.1과 같으며 해석 결과는 그림 3.2에 나타내었으며

DYMORE와 비교하여 잘 일치하는 것으로 나타났다.

3.2. 동적 구성품 해석 모델

동적 구성품 해석 모델의 결합에 앞서 단일 모델의 해석을 수행

하였다. 해석 대상은 Hull이 정립한 동적 구성품 해석 모델로 각 구

성품의 물성치는 표 3.2와 같다. 토크의 평형으로부터 각 구성품의

거동이 계산 되며 이 절에 사용된 해석 모델에 적용된 상태-공간

방정식은 식 (2.10)과 같다. 하지만 Hull의 모델의 경우, 비선형 연료

제어기를 포함하고 있고 현재 엔진 제어기의 비선형성을 포함하여

해석을 수행하는데 한계가 있어 엔진 제어기로부터 도출되는 연료

유량을 입력 조건으로 설정하였다. 따라서 해석에 사용된 입력 조건

은 로터 토크와 연료 유량으로 그림 3.3, 3.4와 같다.

4차 Runge-Kutta 시간 적분 기법을 도입하여 상태-공간 방정식

을 해석 하였고 그에 따른 결과는 엔진 토크와 주로터 회전속도에

있어서 Hull의 결과와 비교하였다. 해석 결과 비교는 그림 3.5과 그

림 3.6에 나타내었으며 Hull의 결과 대비 유사한 결과를 도출하였다.

주 로터 토크의 변화로 인해 회전 속도는 섭동이 나타났으며 엔진
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토크의 경우 연료 유량의 변화와 유사한 응답을 나타냄을 확인 하

였다.

3.3. 공력 해석 모델

본 연구에 적용된 유한 상태 변수 모델은 He의 해석 결과 [26]를

바탕으로 개발되었으며, 공력 해석 프로그램에 대한 검증은 선행 연

구에서 기 수행되었다. 검증 대상 로터는 참고 문헌 [31, 32]에 나와

있는 실험 자료를 바탕으로 선정되었으며, 해석결과는 참고 문헌

[22, 28]에 나타나 있다. 현 해석에 적용된 공력 해석 모델은 위의

기 정립된 해석 프로그램을 모듈화하여 구조 해석 프로그램과 결합

해석하였다.

3.4 트림 해석 모델

개발된 프로그램을 이용하여 단일로터를 대상으로 한 트림 해석

검증을 CAMRAD II와 비교하여 수행하였다. 그리고 이 해석 프로

그램과 앞 절에서 정립한 동적 구성품 해석 모델을 결합하여 트림

해석을 수행하였으며 역시 CAMRAD II와 그 결과를 비교하였다.

3.4.1. Case 1 단일로터 트림 해석

먼저 트림 해석 검증을 위해 사용된 해석 대상 로터는 BO-105

로터이다. 로터 블레이드 구조의 물성치는 그림 3.7과 그림 3.8과 같

으며 해석 기본 조건은 표 3.3과 같다. 개발된 프로그램을 사용하여

유한 상태 변수 모델에 대한 트림 해석을 수행하였으며 CAMRAD

II 의 트림 해석 결과와 비교하였다. 해석 결과는 크게 트림 조종각,

공력 해석 결과 그리고 구조 해석 결과로 나누어 비교하였으며 먼

저 트림 조종각 결과는 표 3.4와 그림 3.9에 나타나 있다. 해석 결과
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는 CAMRAD II와 상당히 유사한 결과가 나타났음을 확인할 수 있

다. 그림 3.10-12는 유한 상태 변수 모델을 사용한 개발 프로그램의

단면 양력, 유입류, 받음각 분포를 나타내고 있다. CAMRAD II와

비교하여 공력 해석 결과는 유사한 분포를 나타냄을 확인할 수 있

다. 다음은 블레이드의 구조 해석 결과로 먼저 블레이드 플래핑 변

위 비교 이며 CAMRAD II와 약 0.8%의 오차로 매우 근사한 값을

도출하였다.(그림 3.13) 또한 그림 3.14는 피치 조종 시스템 중, 피치

링크의 하중 해석 결과를 나타내었다. 현재 약 24%의 오차를 나타

내고 있지만 하중의 분포 상에서 CAMRAD II와 유사한 결과를 나

타내었다. 블레이드 하중 해석 결과의 경우 그림 3.15-18과 같으며

CAMRAD II와 유사한 결과가 나타났음을 확인할 수 있다. 다만 시

위 방향 내력의 경우 블레이드 뿌리 부분에서 다소 큰 오차가 발생

하였다.

하지만 전반적은 트림 해석을 통한 공력 및 구조 하중 해석 결과

는 CAMRAD II 대비 유사한 결과를 도출하였음을 확인한 후, 기

정립된 동적 구성품 해석 모델과의 결합 및 트림 해석을 수행하였

다.

3.4.2. Case 2 로터와 동적구성품의 결합 해석 모델

앞 절에서 정립한 동적 구성품 결합 방법을 통해 로터시스템과의

결합을 수행하였으며 결합에 사용된 동적 구성품 해석 모델은 그림

2.5와 같다. 해석 대상 로터 시스템은 무힌지형 로터로 CAMRAD II

틸트로터 항공기 예제에서 분리해낸 로터시스템을 사용하였다. 대상

로터의 블레이드 물성치는 표 3.5와 같다. 동적 구성품 물성치 역시

동일 예제에서 추출하여 해석 모델에 적용하였으며 각 구성품의 물

성치는 표 3.6에 나타내었다.

로터/동적구성품 결합 해석 모델의 트림 해석은 표 6과 같은 기본
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조건에 따라 수행되었으며 Case 1과 마찬가지로 트림 조종각, 공력

해석 결과, 구조 해석 결과 세가지 측면에서 CAMRAD II와 비교하

였다. 표 3.8과 그림 3.19는 트림된 피치 조종각 결과 비교이다. 이

경우 약간의 오차가 나타났지만 일반적으로 1o이내의 조종각 오차는

합당하다고 고려되고 있다. 공력 해석 결과의 경우 유입류 분포의

경우 약간 다른 경향성을 나타내고 있지만 양력과 받음각의 경우

CAMRAD II 대비 비교적 비슷한 분포도를 도출하였다.(그림

3.20-22)

그림 3.23은 블레이드 플래핑 변위 비교로 CAMRAD II와 12.5%

의 끝단 변위 오차가 존재하지만 결과적으로 나타난 변위의 크기가

매우 작은 값이므로 비교적 잘 일치하는 것으로 고려된다.

동적 구성품 결합 해석 모델의 경우 주 로터 회전 속도에 있어서

일반적인 단일로터 해석 결과와 다른 결과가 도출 되었다. 일반적인

단일로터의 경우 회전 속도는 일정한 상수로써 고려하지만 동적 구

성품 결합 해석 모델의 경우 토크의 평형을 기준으로 해석이 이루

어지므로 로터의 거동 즉, 회전 속도 역시 해석에 따라 임의의 결과

(N/rev)를 도출하게 된다. 따라서 현 해석 결과는 동적 구성품의 효

과로 인해 그림 3.24와 같이 방위각에 따라 3/rev의 주기적 결과가

도출되었다. 동적 구성품에 의한 효과 측면에서 현 해석 결과는

CAMRAD II와 약간의 위상 차이를 보이나 비교적 합당한 결과를

도출하였다.

3.5 천이 응답 해석 모델

지금까지 개발된 로터/동적 구성품 해석 프로그램을 사용하여 유

한 상태 변수 모델에 대한 천이 응답 해석을 수행하였다. 해석 대상

로터는 CAMRAD II 틸트로터 항공기에서 분리해낸 무힌지형 로터

시스템으로 기본적인 해석 조건은 표 6과 같다. 이 경우 크게 두 가



52

지 해석을 수행하였고 첫 번째는 트림 상태 유지에 따른 응답 특성

확인 그리고 두 번째는 조종각의 변화에 따른 응답 특성을 비교하

였다.

3.4.1. Case 1 트림 상태 유지

트림 해석 결과를 초기값으로 하여 천이 응답 해석을 표 8과 같

은 조건으로 수행하였다. 이 경우, 조종각은 트림 결과로 도출된 값

을 유지하여 해석을 수행하였으며 해석에 적용된 동적 구성품의 물

성치 및 해석 조건은 표 3.9, 3.10에 나타내었다. 해석에 따른 결과

는 주로터 토크와 회전속도 응답을 CAMRAD II와 비교하였다. 그

림 3.25-26과 그림 3.27-28은 주 로터의 토크 응답으로 CAMRAD

II와 약간의 크기 차이는 존재하지만 단일 로터 및 동적 구성품 결

합 해석 모델 모두 유사한 결과를 도출하였다.

트림 해석 시와 마찬가지로 단일로터 해석의 경우 회전 속도는

일정한 상수이지만 동적 구성품 결합 해석 모델의 경우 로터 토크

와 엔진 토크로 인해 회전 속도의 변화가 발생한다. 그림 3.29는 회

전 속도의 응답을 CAMRAD II와 비교한 결과로 잘 일치함을 알 수

있다. 또한 동적 구성품의 결합을 통해 로터 토크의 응답은 위상의

변화가 발생함을 확인할 수 있다.(그림 3.30-31) 현 해석 결과는 약

간의 크기 차이가 존재하지만 CAMRAD II 대비 동적 구성품에 의

한 효과는 비교적 비슷한 결과가 도출되었다.

3.4.2. Case 2 시간에 따라 조종각의 변화

Case 2는 시간에 따라 조종각을 변화 시켜 그에 따른 로터 토크

의 응답을 확인하였다. 그림 3.32는 단일 로터 해석에 적용된 조종

각의 변화이며 그림 3.33은 그에 따른 로터 토크의 응답을 나타내었
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다. 해석 결과의 경우 크게 세가지로 분류하여 비교할 수 있으며 첫

번째 부분의 결과는 CAMRAD II와 잘 일치하는 것으로 나타났다.

하지만 두 번째 결과의 경우, 다소 차이가 나타났음을 확인하였다.

(그림 3.34-36)

다음은 로터/동적구성품 결합 해석 모델의 결과로 이 경우 조종각

의 변화는 그림 3.37과 같다. 그림 3.38은 로터 응답결과 비교로 역

시 세 부분으로 구분하여 결과를 비교하였다. 첫 번째, 두 번째 결

과의 경우 비교적 잘 일치하였지만 세 번째의 경우 다소 차이를 나

타내었다. (그림 3.39-41)

단일로터 및 결합 해석 모델에 있어서 각각 특정 부분에서 오차

가 크게 발생하였는데 이는 CAMRAD II의 경우 해석 시, 현 해석

프로그램과 비교하여 추가적인 자유도를 포함 하고 있어 조종각 변

화에 따른 섭동의 차이가 원인인 것으로 고려된다.

3.6 래그 운동 감쇠기 해석 모델

정립된 래그 운동 감쇠기 해석 모델을 로터 시스템 해석 프로그

램의 블레이드 구조모델에 추가하여 감쇠기의 감쇠 효과에 따른

parametric study 수행에 앞서 CAMRAD II를 통해 선 수행하였다.

해석 대상은 축소형 관절형 로터이며 기본적인 해석 조건 및 로터

의 정보는 표 3.11과 같다. 해석 방법은 전진비 증가에 따른 로터

블레이드의 안정성을 예측하였다.

로터 플러터 해석을 통해 래그 모드에 해당하는 주파수와 그에

대한 복소 벡터를 확인할 수 있고 이에 대한 감쇠비 역시 확인 가

능하다. 본 절에서 수행된 CAMRAD II 해석은 1차 래그 모드 즉,

collective lag mode에 해당하는 감쇠비를 도출하여 안정성해석을

수행하였다. 해석은 크게 제자리 비행과 전진 비행에 대해 수행되었

으며 제자리 비행의 경우, 조종각 sweep, 전진 비행의 경우, 전진비
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sweep을 통해 각각의 감쇠비가 어떻게 변화하는지를 확인하였으며

래그 운동 감쇠기의 유/무에 따른 차이를 고려하였다. CAMRAD II

의 해석 결과는 그림 3.42, 3.43과 같다. 해석 결과, 래그 운동 감쇠

기가 추가됨에 따라 안정성의 변화가 나타남을 확인할 수 있다. 래

그 운동 감쇠기의 추가를 통해 감쇠비가 증가하였으며 동적 안정성

이 향상됨을 확인하였다.

CAMRAD II의 안정성 해석을 통해 래그 운동 감쇠기의 효과를

확인한 후, 위 2.6절에서 정식화한 감쇠기 해석 모델을 현 해석 프

로그램으로 적용하여 트림 해석을 수행하였다. 해석에 사용된 로터

시스템은 CAMRAD II 해석에서 사용된 대상과 동일하며 래그 운동

감쇠기의 유/무에 따른 lead-lag 방향의 끝단 변위 차이를 동일한

조건에서 해석된 CAMRAD II 결과와 비교하였다. 해석 결과는 그

림 3.44와 같으며 래그 운동 감쇠기가 결합되지 않은 모델의 경우

위상과 크기가 전반적으로 CAMRAD II 대비 유사한 결과를 나타내

었다. 래그 운동 감쇠기가 결합된 해석 모델의 경우, 약간의 위상

차이가 발생하였지만 그 크기는 CAMRAD II 대비 유사하게 나타났

다.
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표 3.1. 시험 보의 물성치

항목 값

Mass per unit length
(kg/m)

0.20

Ixx (kg m)  × 

Iyy (kg m)  × 

I zz (kg m)  × 

K11 (N)  ×

K22 (N)  ×

K33 (N)  ×

K44 (Nm
2) 50.0

K55 (Nm
2) 50.0

K66 (Nm
2)  ×
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그림 3.1. 하중 해석 조건

그림 3.2. 구조 해석 결과
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표 3.2. 동적 구성품 입력 조건 [12]

구분 값

로터 관성(lb·ft/ sec2) 880

엔진 축과 로터 축 속도 비 0.010572

로터축 감쇠(lb·ft/sec2) 0.0

엔진부
강성(lb·ft/ rad) 64930

댐핑(lb·ft/sec) 1070

그림 3.3 로터 토크 입력 조건

그림 3.4 연료 유량 입력 조건
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그림 3.5 엔진 토크 해석 결과

그림 3.6 로터 회전 속도 해석 결과
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그림 3.7. BO-105 헬리콥터 블레이드 단면 물성치(질량)

그림 3.8. BO-105 헬리콥터 블레이드 단면 물성치(강성)
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표 3.3. 기본 해석 조건 (BO-105)

구분 값

온도 (oC) 15

대기 밀도 (kg/m3) 1.225

블레이드 수 4

블레이드 반경 (m) 4.912

로터 회전속도 (rad/sec) 44.25
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표 3.4. 트림 조종각 결과 비교 (BO-105)

  구분   

0.08 0.1

Present 9.1 1.42 -1.36

CAMRAD II 8.81 1.4 -1.31

오차(%) 3% 1.4% 3.7%

그림 3.9 트림 조종각 분포 비교 (BO-105)



62

(a) Present (b) CAMRAD II

그림 3.10 양력 분포 비교 (BO-105)

(a) Present (b) CAMRAD II

그림 3.11 유입류 분포 비교 (BO-105)

(a) Present (b) CAMRAD II

그림 3.12 받음각 분포 비교 (BO-105)
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그림 3.13 블레이드 플래핑 변위 비교 (BO-105)

그림 3.14 피치링크 하중 비교 (BO-105)
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그림 3.15. 축 방향 내력 비교 (BO-105)

그림 3.16 블레이드 시위 방향 내력 비교 (BO-105)
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그림 3.17 블레이드 굽힘 방향 내력 비교 (BO-105)

그림 3.18 Pitching 모멘트 비교 (BO-105)
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표 3.5 블레이드 물성치 (CAMRAD II 예제 로터)

구분 값

Mass per unit length (kg/m) 

Ixx (kg m)  × 

Iyy (kg m)  ×

Izz (kg m)  × 

K11 (N)  ×

K22 (N)  ×

K33 (N)  ×

K44 (Nm
2)  ×

K55 (Nm
2)  ×

K66 (Nm
2)  ×

표 3.6 동적 구성품 물성치

구분 값

로터 관성 2.16

기어비 35

로터축

관성 1.711

강성(N·m/rad) 109700

감쇠(N·m/rad/sec) 0.2

엔진축

관성 2.136

강성(N·m/rad) 4500

감쇠(N·m/rad/sec) 0.01
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표 3.7 기본 해석 조건 (CAMRAD II 예제 로터)

구분 값

온도 (oC) 15

대기 밀도 (kg/m3) 1.225

블레이드 수 3

블레이드 반경 (m) 4.572

로터 회전속도 (rad/sec) 40.003
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표 3.8 트림 조종각 결과 비교 (CAMRAD II 예제 로터)

  구분   

0.07 0.14

Present 6.5 3.3 -1.9

CAMRAD II 5.8 3.0 -1.9

오차(%) 12% 10% 0%

그림 3.19 트림 조종각 분포 비교 (CAMRAD II 예제 로터)
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(a) Present (b) CAMRAD II

그림 3.20 양력 분포 비교 (CAMRAD II 예제 로터)

(a) Present (b) CAMRAD II

그림 3.21 유입류 분포 비교 (CAMRAD II 예제 로터)

(a) Present (b) CAMRAD II

그림 3.22 받음각 분포 비교 (CAMRAD II 예제 로터)
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그림 3.23 블레이드 플래핑 변위 비교

(CAMRAD II 예제 로터)
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그림 3.24 주로터 회전 속도 비교 (CAMRAD II 예제 로터)
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표 3.9. 동적 구성품 물성치 (천이 응답 해석 Case 1)

구분 값

로터 관성 2.16

기어비 35

로터축

관성 1.711

강성(N·m/rad) 109700

감쇠(N·m/rad/sec) 0.2

엔진축

관성 2.136

강성(N·m/rad) 4500

감쇠(N·m/rad/sec) 0.01

governor 입력 값 Engine control 10.113

표 3.10. 해석 조건 (천이 응답 해석 Case 1)

구분 값

트림 조종각

Present CAMRAD II

 6.5 5.8

 3.3 3.0

 -1.9 -1.9

해석 시간 (sec) 2

Time step ∆Ψ(∆t) 15o(0.006sec)
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그림 3.25 주 로터 토크 응답 비교 (단일로터)

그림 3.26 1rev에서 토크 응답 비교 (단일로터+동적 구성품)
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그림 3.27 주 로터 토크 응답 비교 (단일로터+동적 구성품)

그림 3.28 1rev에서 토크 응답 비교 (단일로터+동적 구성품)
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그림 3.29 주 로터 회전 속도 응답 비교
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그림 3.30 동적 구성품 결합에 따른 효과 (Present)

그림 3.31 동적 구성품 결합에 따른 효과

(CAMRAD II)
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① ② ③

그림 3.32 조종각 변화 입력 조건 (단일로터)

① ② ③

그림 3.33 주 로터 토크 응답 비교 (단일로터)
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그림 3.34 1rev에서 토크 응답 비교 (①)

그림 3.35 1rev에서 토크 응답 비교 (②)

그림 3.36 1rev에서 토크 응답 비교 (③)
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① ② ③

그림 3.37 조종각 변화 입력 조건 (단일로터+동적 구성품)

① ② ③

그림 3.38 주 로터 토크 응답 비교 (단일로터+동적 구성품)
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그림 3.39 1rev에서 토크 응답 비교 (①)

그림 3.40 1rev에서 토크 응답 비교 (②)

그림 3.41 1rev에서 토크 응답 비교 (③)
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표 3.11 해석 조건 및 대상 입력 정보

구분 값

온도 (oC) 15

대기 밀도 (kg/m3) 1.225

블레이드 수 4

블레이드 반경 (m) 1.129

로터 회전속도 (rad/sec) 199.38

래그 운동 감쇠기 스프링 계수 (N-m/rad) 192,857

래그 운동 감쇠기 감쇠 계수 (N-m/rad/sec) 3,367
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그림 3.42 래그 운동 감쇠기 유/무에 따른 해석 결과

(제자리 비행)

그림 3.43 래그 운동 감쇠기 유/무에 따른 해석 결과

(전진 비행)
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그림 3.44 래그 운동 감쇠기 유/무에 따른 해석 결과
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IV. 결 론

4.1. 결론

본 논문에서는 동적 구성품 해석 모델을 개발하고 로터 해석 모

델과 결합하여 하중에 의한 거동 다양한 측면에서 살펴보았다. 동적

구성품 해석 모델은 기존의 로터 구조-공력 상호 작용을 고려한 로

터 시스템 하중 해석 프로그램의 일부로서 삽입되었다. 구조 모델로

는 로터 블레이드의 대변형과 기하학적 비선형성을 모사할 수 있는

기하학적 정밀 보 이론이 적용되었으며, 기존 프로그램의 공력 해석

모델은 유한 상태 변수 유입류 모델이 포함되어 있다.

동적 구성품 해석 모델은 선형 질량-댐퍼-스프링 모델로 단일로

터에 연결된 형상과 일반적인 헬리콥터 내 연결된 형상으로 정립하

였다. 단일 로터과 결합 가능한 모델은 각 구성품의 거동을 시간영

역에서 확인하기 위하여 상태-공간 방정식으로 모델링하였으며 이

를 연성결합 기법으로 로터 해석 모델과 트림해석을 위한 결합을

수행하였다. Governor의 경우, CAMRAD II와 유사한 기법을 적용

하여 모델링하였고 이 해석 모델은 천이 응답 시 추가 결합되어 해

석이 수행되었다.

로터/동적 구성품 결합 모델을 통해 트림 및 천이 응답 해석이 수

행 되었으며 해석 결과는 동일 조건으로 해석한 CAMRAD II의 결

과와 비교 검증하였다.

동적 구성품의 경우 4차 Runge-Kutta 기법을 적용하여 Hull의 해

석 모델을 해석하였다. 하지만 Hull의 엔진 모델에 포함된 비선형

연료제어 모델은 정립 상의 한계로 인해 입력 조건으로 대체하여

해석을 수행하였으며 해석 결과는 Hull의 결과와 잘 일치하였다. 로

터 토크 및 엔진 유량의 변화에 따라 주 로터 회전 속도는 토크의

변화에 의해 섭동이 나타났으며 엔진 토크의 경우 연료 유량의 입
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력 조건과 유사한 형상으로 그 크기가 변화함을 확인하였다.

현재 정립된 단일로터 적용 가능한 동적 구성품 해석 모델은 로

터 해석 모델과 결합하여 트림해석을 수행하였으며 해석 결과는 트

림 조종각, 공력 및 구조 결과에서 CAMRAD II 대비 유사한 결과

를 나타내었다. 동적 구성품의 결합 효과 측변에서 일반적인 단일로

터 해석 경우에서는 회전 속도가 일정한 상수로 가정하지만 동적

구성품 결합으로 인해 N/rev의 응답이 나타났고 이 효과는

CAMRAD II와 현 해석 결과는 유사하게 나타났다.

천이 응답 해석의 경우, N개의 블레이드를 동시에 계산할 수 있

도록 프로그램을 확장 하였으며 엔진 제어기 즉, governor를

CAMRAD II와 유사하게 모델링하여 추가 결합을 수행하였다. 트림

상태를 유지하는 조건에서 선 수행된 해석결과에서 단일로터 해석

과 로터/동적 구성품 해석에서 주 로터 토크 응답은 유사한 결과를

도출하였다. 동적 구성품에 의한 효과는 주 로터 토크 응답에 있어

서 약간의 위상 변화가 나타났으며 이 변화의 정도는 현 해석 결과

와 CAMRAD II에서 유사하게 나타났다. 하지만 조종각 섭동을 통

한 결과에서는 단일로터와 결합 해석 모델에서 특정 구간의 결과가

CAMRAD II 대비 다소 차이를 나타내었다. 이는 CAMRAD II의

경우 구조 해석 모델에 현 해석 모델에 비하여 더 많은 자유도를

포함하고 있어 조종각의 변화에 따라 발생하는 주 로터 토크의 섭

동이 차이가 발생하여 응답 자체의 위상 및 크기가 다르게 도출되

었다.

또한 회전익 항공기 진동특성에 주요한 영향을 끼치는 구성품중

하나인 래그 운동 감쇠기에 대한 해석적 모델링 기법을 정식화 하

였으며 CAMRAD II를 사용하여 parametric study를 수행하였다. 이

를 통해 감쇠기 유/무에 따른 안정성의 변화를 확인하였다. 또한 현

해석 프로그램에 래그 운동 감쇠기 해석모델을 정립하여 모듈화하
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여 결합 하였다. 현 해석 프로그램을 통해 트림 해석을 래그 운동

감쇠기 유/무에 따른 조건에서 수행하였으며 동일 조건에서 해석된

CAMRAD II의 결과와 비교하였다. 해석 결과는 비교적 잘 일지 하

였지만 결합 해석 모델의 경우, 약간의 위상 차이가 발생하였다.

4.2. 향후 추천 연구

본 연구에서 기 수행되었던 연구를 바탕으로 다음과 같은 추가

연구 수행이 가능하다.

⦁구조 해석 모델 개선
- 조종계통 해석 모델 개선

본 논문에서 사용된 구조 모델은 로터 블레이드와 조종계통을 포

함하고 있지만 해석 결과에서 다소 차이를 나타내고 있다. 현 프로

그램에서는 관절형 및 무힌지형 로터에 대해 탄성 피치 링크, 스워

시 플레이트 등을 추가한 구조 해석 모델을 적용하고 있지만 피치

링크에 작용하는 하중 관점에서 가장 두드러지게 영향을 끼치는 블

레이드의 피칭방향의 회전만 고려하여 피치링크의 변위차이를 계산

하고 하중을 도출하는 다소 간단한 기법으로 모델링을 수행하였다.

따라서 이에 대한 개선을 진행할 계획이다.

- 래그 운동 감쇠기 해석 모델 개선

본 논문에서 새롭게 정식화하여 결합한 래그 감쇠기의 경우, 블레

이드 부착 위치에 대한 구조적 모델링은 구현되어 있으나 실제 래

그 운동 감쇠기가 갖는 기구학적인 조건을 정확하게 모사하지 못하

는 한계가 있다. 이에 강체 요소와 조인트로 연결된 래그 운동 감쇠

기의 기구학적 메커니즘을 추가 고려하는 개선을 진행할 계획이다.
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⦁자유 비행 트림 해석
본 논문에서는 주 로터만을 대상으로 풍동 트림 조건에 대한 연

구를 수행 하였다. 하지만 실제 회전익 항공기는 주 로터뿐만 아니

라 테일 로터와 동체를 포함하고 있으며 동적 구성품의 관점에서

보았을 때, 드라이브 트레인과 엔진 시스템은 두 로터와 연결되어

고속의 회전에 의한 영향을 받게 된다. 따라서 이러한 실제 항공기

의 정밀한 하중 및 진동 특성의 예측을 위해서 현재 정립된 모델을

확장하여 6자유도를 갖는 자유 비행 트림 모델을 정립하여야 할 것

이다. 이미 관절형 및 무힌지형 로터에 대해서는 곽진성 [25]에 의

해 꼬리로터, 헬리콥터 동체 등을 포함하는 헬리콥터 전체 시스템의

모델링이 수행되었으며 동적 구성품 해석 모델의 확장을 통해 추가

적인 결합을 수행할 것이다.

⦁동체 해석 모델
동체의 진동 특성은 로터의 거동에 상당한 영향을 주는 요소이다.

실제 항공기의 특성을 정밀히 모사하기 위하여 탄성보 및 쉘과 평

판 요소로 구성된 유연 동체 모델을 개발이 필수적이며 현재

BO-105 헬리콥터를 대상으로 하여 일부 그 모델링이 수행되었으며

[33] 이에 대한 모델링 절차 및 해석 결과는 부록에 나타나있다. 하

지만 현재 기 개발된 모델의 동특성 해석 결과가 BO-105 헬리콥터

실 기체의 지상 진동 시험 결과[35] 대비 다소 부정확하여 동체 모

델에 대해 부분적으로 나누어 정밀한 모델링을 다시 진행할 계획이

다.

⦁비선형 엔진 해석 모델
현 프로그램에 적용된 governor 해석 모델은 간단한 제어기를

통해 구현되어 있어 다소 그 효과를 정밀하게 예측하는데 한계가
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있다. 실제 엔진 해석 모델의 경우 간단하지 않으며 선형이 아닌 비

선형이다. 엔진 자체의 동적 특성의 경우 선형으로 모사가 가능하

나, 연료제어기의 경우 선형 모사가 불가능하며 비선형적 모델링이

필수적이다. 따라서 Hull의 연구[12]에 사용되었던 동적 구성품 해석

모델 중, 엔진 해석 모델에 포함된 비선형 연료 제어 모델을 구현하

여 현 해석 프로그램에 적용할 계획이다. 비선형 연료 제어 모델의

경우, ECU(electronic control unit)와 HMU(hydromechanical unit)

를 포함하고 있으며 각각에 대한 제어기 모델링을 수행할 예정이다.

⦁정형화 후류, 자유 후류 모델 해석 수행

정형화 후류, 자유 후류 모델은 이준배, 이재원[21] 등에 의해 개

발되어 기존의 해석 프로그램과 결합되어 있으나 수렴성 확보에 어

려움이 따르고 있다. 그러나 실제 헬리콥터의 경우, 전진면과 후퇴

면에서 블레이드의 와류 간섭 현상이 발생하고 이는 헬기의 진동

발생에 주요한 원인 중 하나이다. 따라서 정확한 해석을 위해서는

블레이드 뒷전에서 발생하는 후류의 모사가 가능한 이러한 공력 해

석 모델을 이용한 해석이 수행되어야 할 것이다.
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부록

A. 기하학정 정밀 보 이론

기하학적 보의 좌표계는 그림 2.1에 나와 있는 좌표계를 이용하

며 그 사이의 변환은 식 (A.1)과 같은 좌표 변환 행렬을 통해서 이

루어진다.

     (A.1)

Z는 임의의 벡터를 뜻하며 아래 첨자는 벡터가 기술된 좌표계를

나타낸다. C는 회전변환 행렬로 위 첨자에 표현된 좌표계 간의 회전

관계를 나타낸다. 블레이드의 초기 비틀림 각 θpret를 고려하기 위해

Cba를 아래의 식과 같이 정의할 수 있고, CBa는 블레이드의 강체 및

탄성 변형과 관련된 회전 변환 행렬로 구조 해석을 통해 미지수를

구해나가는 과정에서 구해진다.

 





  
 cos sin
 sin cos




 (A.2)

기하학적 정밀 보 이론의 혼합 변분식은 Hamilton의 최소 에너

지 원리로부터 시작한다.











   (A.3)

임의의 시간 t1, t2 에 대해 K 와 U 는 단위 길이당 운동 에너지

와 변형률 에너지를 각각 뜻하며,  는 보 끝단에서의 가상 움직

임을,  는 단위 길이당 가상 일로 경계조건에서 스프링이나 변형
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에 의해 발생하는 내력과 공기력과 관련된 항이다.

속도 벡터와 변형률 벡터 등의 관계식으로부터 다음의 관계식을

얻을 수 있다.


   


   (A.4)

식 (A.4)로부터 식 (A.3)은 다음과 같이 전개된다.














 










 


(A.5)

여기서 위 첨자 * 은 해당하는 항들이 다음의 기하학적 정밀 방

정식을 만족한다는 것을 의미한다.

  ′    











∆

 




′


  

  
  











∆

 






(A.6)

 는 a 좌표계에서 측정된 변위 벡터이고,  는 Rodrigues 매개

변수로 정의된 회전 벡터이다.      이고,  는 × 단위

행렬,  와  는 선속도와 각속도,  는 벡터를 식 (A.7)과 같이

이중 행렬(dual matrix)로 변환하는 연산자를 나타낸다.
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











  
  

  

(A.7)

기하학정 정밀 방정식을 만족시키고, 내력과 모멘트, 그리고

선․각운동량으로 표현되는 Lagrange multiplier를 적용함으로써 식

(A.8)에서와 같은 혼합 변분식으로 정식화할 수 있다.






























 










 

(A.8)

각각의 변분항들은 아래 첨자에 표시된 좌표계에서 측정되도록

변환하면 다음의 비선형 지배 방정식을 얻을 수 있다.





   (A.9)

각각의 세부 항목들은 다음의 식 (A.10)과 같다.
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 





 



(A.11)

(A.10)

위 식에서 와 는 외부에서 작용하는 힘과 모멘트를 나타내

며 식 (2.7)에서의 공력 연산자로 입력된다. 


 는 경계조

건을 나타내는 벡터로 표. 2.2 에서처럼 로터 형식에 따라 달라지는

값들이다. C는 변환 행렬이고 회전 및 변형의 변환을 위하여 식

(A.11)의 행렬이 사용된다.

식 (A.9)는 블레이드를 N 개의 요소로 이산화하면 다음과 같이

나타낼 수 있다.
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   ′




 

(A.13)

    

   


   


   




 




 










   (A.12)

여기에서 i 는 길이  인 i 번째 요소를 의미하며, 
는 

를 i 번째 요소에 대하여 공간 적분한 값이다. 식 (A.12)의 유한 요

소 차분은 간단한 선형의 형상 함수를 사용하여 식 (A.13)과 같이

정의하였다.

여기에서       등은 상수 벡터이며  를 포함한 변

분량은 임의의 값이고,  는 0에서 1까지 변한다. 위의 형상 함수를

이용하여 공간 적분을 수행하고, 최종적으로 다음의 비선형 요소 함

수를 얻게 된다.
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
 


 

  
·


(A.14)


 


 



 
  

  
·





    




 ∆










 





  













∆













 

  
·


  


 



 
  

  
·
 




    




 ∆







 

식 (A.14)에서 유효 공기력 벡터 
 는 작용하는 외력  

에 대하여 다음과 같이 나타낼 수 있다.
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


,
 








,
 





(A.15)

식 (A.14)-(A.15) 로부터 구해진 각 요소의 방정식으로부터 전체

요소의 지배 방정식을 구할 수 있으며, 식 (A.16) 의 비선형 연립

방정식의 형태로 나타낼 수 있다.
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이때의 미지수 벡터 X는 다음의 값들을 가진다.
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(A.17)

시간 적분법으로 Euler 2차 후진 차분법을 사용했으며, 이를 통해

지배 방정식은 식 (A.18)에서와 같이 미지벡터 X 만의 함수로 나타

낼 수 있다.

  (A.18)

식 (A.18)로 나타난 18N+12 개의 비선형 연립방정식 풀이에는

Newton-Raphson 기법을 사용하였다. 식으로부터 (18N+12) ×

(18N+12) 의 Jacobi 행렬을 구하고, 이로부터 미지 벡터의 증분이

충분지 작아져서 해가 수렴할 때까지 반복한다. 즉 사용되는 Jacobi

행렬은 다음과 같다.
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(A.19)

이 때, 식 (A.19)의 Jacobi 행렬이 대각을 기준으로 모여 있기 때

문에, 먼저 각 요소 별로 Jacobi 행렬을 구성한 뒤에 합치는 것이

편리하다. 요소 Jacobi 행렬은 식 (A.20)과 같이 (30 X 18)의 행렬로

구성된다.



102

[ ]

1

1 1

30 18

i i i i i i

i

i

i

i

i

i i

u u u u u u

i i i i i i

i

F

i

M
S i

ii
i

P

i

F

i

M M

i i

F F F F F F
u F M P H
F
u
F
u
F

FJ u
X

F
u

F
u

F F
u H

y

q

+

+ +

¶ ¶ ¶ ¶ ¶ ¶é ù
ê ú¶ ¶ ¶ ¶ ¶ ¶ê ú
ê ú¶
ê ú
¶ê ú

ê ú¶ê ú
ê ú¶
ê ú¶ê úé ù¶ ê ú= = ¶ê ú ê ú¶ë û ¶ê ú

´ê ú¶ê ú
ê ú
ê ú
¶ê ú

ê ú¶
ê ú
¶ ¶ê ú
ê ú¶ ¶ë û

M

M

M

M

M M

M

L L L L

(A.20)

Jacobi 행렬의 각 요소들은 참고문헌 [36-37]에 정리되어 있다. 최

종 Jacobi 행렬은 그림 A.1과 같이 구성된다. 이 때 푸른색 상자 부

분은 경계 조건과 관련된 항들이 추가되는 부분을 나타낸다.

그림 A.1. 전역 Jacobi 행렬
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B. 유연 동체 모델링 및 해석

회전익 항공기에서의 진동은 구조의 피로파괴를 유발하며, 그 밖

에도 조종사의 역할 수행 능력에도 영향을 미쳐 항공기의 임무 수

행 능력을 제한시키는 요소로 작용한다. 진동의 정도는 가진력의 크

기뿐만 아니라 동체의 동특성 또한 영향을 받는다. 그러므로 회전익

항공기의 진동과 그 진동을 제어하기 위해 동체의 현실적인 구조모

델을 구현하는 것이 요구된다. 따라서 BO-105 헬리콥터의 동체를

모델링하여 이를 해석하였으며 그 결과를 상용프로그램은

NASTRAN과 비교하여 동체의 고유진동수와 고유 모드 형상을 확

인 하였으며 모델링의 정확도를 확인하기 위해 실제 항공기의 지상

공진 시험 결과와 비교 분석 하였다.

항공기 동쳉의 모델링을 위해 Euler-Bernoulli 보 요소를 사용하

여 수행하였다. 해석 결과는 동일한 현재 모델을 사용하여 해석된

NASTRAN의 동특성 결과와 비교 하여 해석 프로그램의 검증을 수

행하였다. NASTRAN과의 프로그램 검증 결과는 표 B.1과 그림 B.1

에 고유진동수와 모드형상을 각각 비교하여 나타내었다. 해석 결과

는 NASTRAN과 잘 일치하는 것으로 나타났다.

현재 정립된 해석 모델의 모델링 정확도를 확인하기 위해 실제

항공기의 지상 공진 시험 결과와 비교하였다. 비교 결과는 표 B.2와

그림 B.2에 나타내었다. 결과에서 나타난 것과 같이 현재 모델링된

해석 동체는 각 구성품의 무게 등 세부적으로 더욱 정밀한 모델링

을 통한 수정이 필요하다.
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표 B.1 고유 진동수 비교 (NASTRAN)

No. Present NASTRAN 오차(%)

7 6.50 6.49 0.15
8 6.60 6.59 0.15

9 17.79 17.75 0.23

10 27.14 27.12 0.07

11 35.52 35.45 0.20

12 58.13 57.91 0.38

13 72.31 72.20 0.15
14 74.46 74.38 0.11

15 95.23 95.09 0.15

16 114.53 114.34 0.17

17 117.53 116.56 0.83

그림 B.1. 모드 형상 비교 (NASTRAN)
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표 B.1 고유 진동수 비교 (지상 공진 시험)

No. Present NASTRAN 오차(%)
7 6.50 5.52 17.75

8 6.60 6.63 0.45

9 17.79 11.74 51.53

10 27.14 12.43 118.34

11 35.52 15 136.80

12 58.13 16.48 252.73
13 72.31 17.64 309.92

14 74.46 17.4 327.93

15 95.23 16.44 479.26

16 114.53 23.54 386.53

17 117.53 25.24 365.65

그림 B.1. 모드 형상 비교 (지상 공진 시험)
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ABSTRACT

In rotorcraft system including rotor, fuselage and dynamic

component, there exists very complex interaction between an

aerodynamic and structure. because of the complex circumstance,

precise prediction of the interaction including dynamic component

is required, so that trim and time-transient response analysis is

accomplished in this paper. The present structural model is

derived based on the mixed form variational formulation of

moving beams. For dynamic components, linear

mass-spring-damper system is used for a drive train and simple

control algorithm is used for an engine governor. To analyze a

response of the components, state-space equation is established

based on the torque equilibrium. Finally, the multi-component

structural model is combined with a finite-state dynamic inflow

model in forward flight. It can calculate unsteady aerodynamics

and will cost less time than the wake models do by solving

equation between the lift and inflow. The multi-component

structural, aerodynamic model are developed independently and

combined by the loosely coupling scheme. To consider the

dynamic components effect, partition-iteration scheme was used.

Therefore aerodynamic, structural, and dynamic components

model were solved separately and exchange their result at each

time step. Currently, numerical validation is performed for a wind

tunnel trim analysis and transient analysis by using a hingeless

rotor which is separated from a tilt-rotor aircraft in CAMRAD II

sample. And the numerical results are compared with those by

CAMRAD II which show good agreement in both trim and

time-transient response analysis
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