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This dissertation describes the study of a coupled rotor-fuselage flight 

dynamic simulation that includes the effects of flexible blade and unsteady 

aerodynamics on flight dynamics characteristics of an articulated rotor 

helicopter. A new trim procedure is presented for the purpose of reducing 

potentially prohibitive computational requirements. Computational results are 

presented for trim solution, frequency response and time response to pilot 

inputs. It is verified by comparing the correlations with actual flight test 

data and commercial code(FLIGHTLAB) results. The results indicate that 

when an unsteady aerodynamic model is used, we can get improvements of 

solution in the trim pitch settings of main and tail rotor, in the frequency 
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response, and the free flight response to pilot inputs. These changes 

slightly improve the correlation with flight test data, and can usually be 

explained by specific changes in lift distribution over the rotor disk. 

Noticeable changes can be seen in the poles associated with rotor modes. 

The effect is typically that of decreasing the damping, although no mode 

becomes unstable or dangerously lightly damped. 

Key Key Key Key WordsWordsWordsWords : Helicopter Flight Dynamic Simulation, Flexible Blade, 

              Unsteady Aerodynamics
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제제제 111장장장 서서서 론론론

111...111연연연구구구 배배배경경경

고정익항공기보다 훨씬 더 복잡한 헬리콥터의 동적모사에 대한 최근 연구동향
은 주 회전익 동역학 모델링에 대해 개별적인 깃 유연성과 압축성 효과 및 실속
특성 등을 고려하여 보다 정밀하고 상세한 표현을 통하여 헬리콥터 비행역학에
대한 수학적 모델의 충실도를 향상시키는데 초점이 모아지고 있다.[1]이러한 연
구에 대한 배경으로는 ADS-33의 헬리콥터 조종성 규격에 대한 요구,고기동성
과 민첩성비행에 따른 비행제어시스템설계 요구,헬리콥터 조종에 대한 교차연성
감소 등을 들 수 있으며 진보된 설계기술과 제조기술에 의해 점점 더 가볍고 기
동성이 향상된 헬리콥터가 제조 되고 있다는 것을 무 힌지와 무 베어링 회전익
형상을 가진 헬리콥터의 생산현황을 통해 알 수 있다.[2][3]따라서 ADS-33에서
제시된 조종성 규격을 만족시키기 위해서는 높은 신뢰성을 갖춘 능동 비행제어
시스템 설계에 대한 필요성이 강조되며 이러한 시스템은 시간영역과 주파수 영
역에서 정확한 수학적 모델을 요구하며 헬리콥터의 물리적 특성에 잘 부합되도
록 비행시험데이터와의 적합성도 만족되어야 한다.[4]
헬리콥터의 비행제어시스템 설계에 대한 핵심은 신뢰할만한 시변 비선형 회전
익기 모델로서 충실도가 높은 비선형 비행역학 시뮬레이션모델로부터 얻어진다.
보다 넓은 대역폭에 대한 요구로 인해 비행역학에 대한 수학적 모델은 고주파수
영역에서 헬리콥터의 거동을 정확하게 묘사하는 능력이 있어야 한다.이것은 수
학적 모델링에 대한 요구를 전통적인 강체 6자유도에 추가하여 깃 유연성을 포
함하는 회전익동역학,유입유동역학,비정상상태 공기역학 현상까지 고려해야
한다.[5][6]
NASA Ames연구센터와 미육군 비행역학 연구부서에서 회전익 항공기의 동
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적모사의 충실도를 향상시키기 위해 많은 연구들이 수행되었으며 연구의 핵심은
조종성 평가에 적합한 평가수단 제공,그리고 차세대 헬리콥터에 대한 요구사항
정립 등에 사용할 목적으로 연구용 시뮬레이터를 개발하는데 집중되었다.개발된
프로그램의 핵심 구성요소는 실시간 수학적 모델 개발로 조종성연구에 대해 필
요한 충실도와 진보된 제어개념의 조사에 대한 충실도이다.[7]
주 회전익 모델링에 대한 중요한 요소와 쟁점은 플랩-래그-비틀림 등이 포함
된 고차원 자유도,깃의 큰 탄성변형에 따른 비선형성,깃 단면에서 비정상상태
공기역학효과 등으로 이것들을 포함하기 위해 모델링 영역을 확장하는 것이다.[8]
그러므로 차세대 헬리콥터 개발뿐만 아니라 군용 헬리콥터 비행성 요구조건에
따르면 임무중심으로 변화된 성능요구조건을 작동비행포위선도(OFE :
OperationalFlightEnvelope)까지 정확한 해석적인 입증요구조건을 충족시키는
회전익 모델링 수준은 Level2라고 알려졌다.[9]여기서 회전익의 수학적 모델에
대한 규정은 공기역학의 경우 비선형,동적유입유동 및 국부운동량 이론,주 회
전익 후류와 동체의 상호작용,주 회전익,꼬리회전익 및 미부 등의 상호작용,에
어포일의 비정상상태,압축성 효과,수치적분에 의한 하중계산 등을 포함하고 깃
동역학의 경우 깃은 강체로 가정,준 정상상태 운동,6자유도 플랩과 래그 등이
포함되어야 한다.적용분야를 살펴보면 OFE까지 비행성과 성능연구에 대한 매개
변수 형태의 적용추세,중간대역/고성능 능동비행제어시스템 설계,비행시뮬레이
션,시스템 식별연구에 이용된다.[3]
현재 Level1정도의 회전익모델링이 적용된 헬리콥터 비행역학 동적모델의 수
준은 고성능 비행제어시스템 설계분야 등에 적용하기에는 다소 부적당하다.[3]예
를 들면 헬리콥터 비행역학의 해석적인 예측을 토대로 설계한 비행제어시스템은
고 기동성,깃의 큰 탄성변형에 따른 비선형성 등이 포함되었을 때 여전히 만족
스럽지 못하고 실제 헬리콥터의 비행시험을 통하여 비행제어시스템 설계에 대한
다양한 파라미터 수정이 요구된다.일반적으로 파라미터 계산을 정확하게 하려면
비행시험데이터에 의해 획득된 입출력 자료로부터 식별 또는 추정 알고리즘에
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의해 구하여 지며 이때 계산 결과는 적용범위에 대한 적합성 범위를 제한해야
한다.특히 많은 연구주제가 되는 조종사 입력에 대한 헬리콥터의 탈축(off-axis)
응답 즉 횡방향 사이클릭 입력에 대한 피치각속도응답,종방향 사이클릭 입력에
대한 롤각속도응답과 같은 교차연성 효과에 대한 예측은 부정확할 뿐만 아니라
심지어는 비행시험데이터와 반대로 예측되기도 한다.[11]그러므로 주 회전익의
유입유동역학과 동역학에 대한 정확한 모델 표현은 탈축응답 예측에 대한 정확
도를 증가시키는 잠재적인 능력을 갖는다.
따라서 기본적으로 정확한 탈축응답 등을 예측하기 위해서는 플랩,래그,비틀
림 탄성 등이 결합된 깃 모델과 기동 중에 있는 회전익에서 자유후류모델과 같
은 공기역학 수준에 대한 요구조건을 갖추어야 한다.그렇지만 현재 이러한 요구
조건 등을 만족하는 정교한 헬리콥터 비행역학 시뮬레이션 모델은 없다고 보고
되었다.[10]
이상과 같은 연구배경을 토대로 본 논문의 목적은 탄성 깃 모델링,임의의 허
브운동,비행역학 적용을 위한 2차원 비정상상태 공기역학모델링 등을 포함하는
회전익 모델링을 헬리콥터 비행역학 시뮬레이션과 결합하여 비행역학적인 측면
에서 트림해법,수치선형화,비선형시뮬레이션 등을 처리하는 기법을 제안하고
해석적인 결과를 제시하는 것이다.

111...222연연연구구구 동동동향향향

헬리콥터 설계를 위하여 정확한 해석적인 예측을 위한 비행역학 모델링의 요구
는 헬리콥터의 동적 거동을 묘사하는 수많은 시뮬레이션 모델에 대한 개발을 촉
진 시켰다.또한 컴퓨터 기술의 발달에 고무되어 보다 정확하고 규모가 커진 비
행역학 시뮬레이션 모델들이 개발 진행되고 있다.광범위한 비행시뮬레이션 결과
들을 계산하기 위해 사용되는 프로그램 등은 소위 포괄적인 회전익기 상용코드
로 헬리콥터의 다양한 구성요소들에 대한 모델을 포함하고 다양한 비행조건에서
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해에 대한 결과를 제시한다.[12]대부분 이 코드들은 연구소 등에서 개발되었거나
현재 상업적으로 이용되고 있다.이러한 이유로 최신버전을 이용한 비행시험 검
증 및 충실도 향상에 대한 연구가 진행 중이다.대부분의 연구결과들은 비행시험
결과와 해석코드에 의한 결과들을 비교하는데 중점을 두었다.일반적으로 이 결
과들은 모델링 기법에 대한 개요가 대부분이며 기법의 자세한 내용은 제시되지
않고 관절형,무힌지,무베어링 등의 주 회전익 깃 형상모델을 병합하였을 때 관
계되는 연성효과만을 쟁점화 시켰거나 특정 비행역학 결과 계산에 대한 해법만
을 쟁점화 시켰다.[13]이상과 같은 개략적인 조사에서 고려한 포괄적인 회전익기
코드 등은 ARMY/AMES에서 개발한 2세대 헬리콥터 비행해석시스템 2GCHAS,
Bell에서 개발한 회전익기의 이론적인 평가를 위한 프로그램 COPTER,Johnson
Aeronautics에 의해 개발된 CAMRAD,CAMRAD/JA,CAMRADⅡ,Boeing에서
개발한 TECH-01, Maryland 대학에서 개발한 UMARC, DuVal이 개발한
FLIGHTLAB 등이다.본 연구에서 주로 참조된 모델은 Howlett에 의해 개발된
GENHEL로 UH-60A 블랙호크에 대한 비행역학 시뮬레이션 모델이며[14]이후
Ballin,Diftler,Kim에 의해 향상되었다.[15]GENHEL의 회전익모델은 FLYRT회
전익 맵의 모델과 관련이 있으며 회전익과 동체가 결합된 비행역학 시뮬레이션
코드이다.개별적인 깃 동력학을 병합하는 다른 시뮬레이션 모델은 Curtiss,
Chaimovich등에 의해 개발된 모델과 Miller,White,Talbot등에 의해 개발된
모델,그리고 Padfield[3]에 의해 개발된 HELISTAB을 거론할 수 있다.이 모델
들은 비행역학 계산에 대해 요구되는 모든 구성요소를 포함시켰다.즉,직선비행
과 선회비행에서 헬리콥터의 트림상태 계산,고차의 선형동적모델 추출,임의의
조종사 입력에 대한 자유비행 응답을 모사하기 위한 운동방정식 등을 포함한다.
최근의 연구는 모델에서 회전익 깃 유연성을 포함하는 분야에 초점을 맞추고 있
다.그러나 비행역학 연구에서 요구되는 주 회전익 유입유동과 같은 구성요소에
대한 설득력 있는 해석들을 포함한다고 해도 매우 제한된 연구만이 문헌에 보고
되었다. 그러한 연구는 주로 REXOR의 공력탄성학적인 유연로터 모델을



-5-

GENHEL항공기모델과 결합한 FLIGHTLAB 모델을 토대로 수행되었다.그 후
He와 Lewis에 의해 공기역학적인 표현에서 향상되었고[16][17]플랩과 래그연성,
독립된 비틀림 동역학들은 포함된 반면 주 회전익 유입유동모델에 대해서는 상
대적으로 자세하지 않게 제시하였다.UH-60비행시험 데이터를 이용하여 Lewis
가 제시한 적합성 연구는 관절형 회전익 헬리콥터들에 대해 깃의 유연성효과가
제자리 비행에서 매우작고 속도가 증가함에 따라 조금씩 증가 한다는 것을 나타
내었다.AH-64에 초점을 맞춘 또 다른 연구는 고차 동적유입유동을 가진 유연
깃 모델이 실제적으로 조종사입력에 대한 탈축(off-axis)응답의 예측을 향상시킬
것 이라는 것을 보였다.[12]또 다른 연구로 다 몸체 동역학 원리를 이용한 헬리
콥터 동역학 모델의 공식화에 연구노력이 증대되고 있다.이 연구를 이용하면 헬
리콥터는 우선 강체와 탄성적인 독립몸체의 집합으로 고려되어서 기체 전체에
대한 운동방정식을 단일 관성 좌표계에 대하여 기술 할 수 있다.이렇게 되면 이
들 몸체에 대한 운동의 적합성은 부가적인 구속방정식을 통해 실시된다.구속방
정식은 상미분방정식과 또는 대수방정식이 된다.이런 방정식의 장점은 임의의
복잡한 항공기 형상을 모델링 하기가 쉽다는 것이다.주요한 단점은 다 몸체동역
학에 의한 수학적 모델의 차원이 전통적인 방정식의 차원과 비교해서 증가되는
것이고 수치시간적분에 있어서 해 알고리즘의 선택에 대한 연구가 필요하다는
것이다.사실 구속방정식이 대수방정식을 포함한다면 일반적인 목적으로 사용할
수 있는 ODE해법을 사용할 수 없고 특별한 알고리즘이 대신 필요해진다.이 알
고리즘은 미분-대수방정식이 결합된 구속조건 방정식을 풀 수 있다.만약 운동방
정식이 전적으로 상미분 형태이라면 일반적인 ODE해법은 부정확하게 나타나므
로 특별한 에너지 보존방법이 대신 사용되어야 한다.이 새로운 방법에 대한 장
점이 많더라도 헬리콥터 비행역학 시뮬레이션에 다 몸체 역학 적용을 기초로 한
모델이 없다고 문헌에서 보고되었으며 단점에 대한 연구조사는 여전히 쟁점으로
남아있다.[13][18]
헬리콥터 비행역학 시뮬레이션 기술에 대한 모든 기법들의 공통된 단점은 헬리
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콥터의 탈축(off-axis)응답의 부호를 정확히 예측할 수 없다는 점이다.[7]많은 연
구가 이 이례적인 원인에 대해 물리적인 소스를 규명하기 위해 기울여졌다.[19]
탈축응답의 부정확한 예측에 대한 한 가지 원인은 깃들의 운동과 그것에 대응되
는 공기역학 응답사이에 위상지연으로 추측되는데 이 거동에 대한 물리적인 원
인은 비정상상태 공기역학이 된다.비정상상태 공기역학은 에어포일의 힘들과 모
멘트들의 크기와 위상을 변화시키므로써 회전익 회전면에 걸쳐 양력분포를 바꾼
다.따라서 이것들은 깃 끝 경로면(TPP)의 플래핑에 대한 응답을 변화시키고 궁
극적으로 회전익에 의해 발생되는 피칭모멘트와 롤링모멘트를 변화시킨다.예를
들면 비정상상태 공기역학은 사이클릭 피치 입력들에 대한 탈축(off-axis)응답예
측에 있어서 중요한 역할을 할 것으로 기대된다.[18]무베어링 회전익 형상에 대
한 풍동실험 결과에 의하면 깃 회전방향각 17도와 등가 되는 공력하중의 지연이
설명된다면 탈축(off-axis)응답을 정확하게 예측할 수 있다고 알려졌다.이와 같
은 지연 등을 Arnold는 동적 후류모델을 사용하여 예측하려고 하였다.여기서 동
적후류모델은 단순한 운동량이론에 대한 확장이다.동적후류모델은 단지 비행시
험데이터로부터 탈축(off-axis)응답의 재생을 통하여 요구되는 지연부분을 설명한
다.좀 더 세련된 해석을 한 Rosen과 Isser는 자유후류모델을 기초로 해서 제자
리 비행에서 일부분의 교차연성효과를 묘사하였다.두 연구결과들은 깃 끝 경로
면(TPP)의 운동에 후류동력학 효과를 포함시켜서 비행시험데이터와 상관관계를
상당히 향상시켰다.약간의 부가적인 물리적인 기구로 공력하중의 정확한 시상수
값을 예측하기 위해 Takahashi는 시스템 식별 기법[19][20]을 이용한 비행시험데
이터로부터 계산된 위상지연을 도입함으로써 파생응답에 대한 향상된 상관관계
를 얻었고 그때의 위상지연은 36도였다.비정상상태 에어포일 공기역학 모델링은
에어포일 양력에서 22∼23도까지 위상지연 결과를 가져올 수 있다.이 결과는 압
축성을 고려했을 때이며 보다 정확한 예측을 위해 중요하다.비정상상태 에어포
일 공기역학 모델들은 상태공간과 이산시간 형태에서 모두 유용하며 시간영역에
서 어느 한쪽 형태만을 포함한 자유비행응답은 오히려 단순하다고 알려져 있으
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며 상태공간 정식화는 안정성과 주파수 응답 계산들에 비하여 보다 효과적이
다.[5][6]이것은 문제의 모든 상태들을 명확히 이용할 수 있기 때문이다.이 방정
식들은 안정성 해석에서 쉽게 포함될 수 있지만 전체 상태수가 너무 많게 되며
계산과정에 있어서 회전익 깃들의 정상상태운동을 포함한 헬리콥터의 트림상태
계산에 대한 부담으로 작용한다.갤러킨 방법을 사용한다면 각각의 비정상 공기
역학 상태는 고차항 등이 무시된 푸리에 급수로 전개되어야 한다.[1]급수의 계수
들은 트림문제의 미지수가 된다.따라서 각 상태에 대해서 여러 계수들이 있으므
로 트림문제 차수는 증가하게 되며 해를 구하기가 매우 어려워진다.이에 대해
철저한 조사가 Peters[16]에 의해 제시되었는데 한 가지 유용한 기법은 주기적인
슈팅 법으로써 회적익의 1주기에 걸쳐 운동방정식을 풀고 조종값과 초기조건들
에서 주기적인 해에 도달하도록 반복하는 것이다.단점으로는 비정상상태 공기역
학이 이 기법에 포함되었을 때 계산시간이 너무 많이 소요된다.
무베어링 형상의 주 회전익 해석에서 진전은 초기설계단계에서 진보된 헬리콥
터 회전익의 공력탄성학적인 해석에 대한 요구와 주 관심사인 항공역학적인 불
안정성에 대한 민감도에 의해 주도되어졌다.무베어링 회전익에 대한 해석이 관
절형 또는 무 힌지 회전익 등에 대한 해석보다 더 중요하게 고려되는 이유는 깃
에 유연보와 토크튜브를 배치하여 허브에 부착한 것과 관련된 다중하중 경로 때
문이다.그러므로 정적 부정정 구조물에 대해 일반적으로 사용되는 기법인 유한
요소법은 무베어링 회전익 형상 모델링을 위해 사용된다.Sivaneri와 Chopra[21]
는 무베어링 회전익 해석에 대해 처음으로 유한요소법을 적용하였고 회전익 모
델링에 횡전단 효과가 있는 복합재 유연보,래그방향에 대한 전단구속 능력,단
면왜곡 등을 포함시켜 해석을 확장하였다.무베어링 회전익 해석을 비행역학 시
뮬레이션에 적용하기 위해 중요한 것은 무베어링 회전익의 정상모드 근사를 이
용해서 해석의 복잡성을 감소시키는 것이다.그러나 무베어링 회전익의 유연보와
관련된 큰 탄성 비틀림으로 인해 정상모드 근사는 비선형성으로 인해 오류를 증
가시키는 잠재력을 가진다.초기에 이 문제를 완화시키기 위해 사용된 기법은 유
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연보의 큰 탄성변형 효과 등에 대해 근사기법이 사용되었다.Gandhi가 개발한 기
법은 두 단계로 유연보의 큰 탄성변형 효과를 처리한다.[21]즉 공력하중 없이 피
치조종에 의한 무베어링 깃의 탄성변형을 계산하여 변형에너지에 체계적으로 포
함시키고 공력하중 하에 있는 무베어링 회전익의 비선형 거동에서 이 변형효과
등을 빠르게 계산하는 것이다.그렇지만 위에서 언급된 모든 해석들은 공력탄성
학적인 해석[22]을 위한 목적으로 개발 되었다.그러므로 비행역학 해석에 직접적
인 적용은 부적당하다.[10]

111...333연연연구구구 내내내용용용 및및및 방방방법법법
본 논문에서는 헬리콥터 비행역학 시뮬레이션에서 깃 유연성을 고려한 회전익
모델[23]-[25]을 적용하는 방법과 회전익 공력하중 계산에서 상태공간 비정상상
태 공기역학 모델[8]을 적용한 효과 등을 비행역학 측면에서 고려하고 해석적인
결과를 제시하는 내용을 주요 골자로 한다.
일반적으로 헬리콥터 비행시뮬레이션에 대한 코드는 대부분 상업적이며 비용측
면에서 소규모의 연구소나 대학에서 다루기 힘들고 프로그램에 대한 알고리즘과
소스코드를 제공받기는 더욱 어렵다.이러한 측면에서 비교적 다양한 연구결과와
자료가 제공되는 GENHEL[15]을 가지고 다음과 같은 구체적인 내용의 연구를
수행하였다.

첫째,관절형 회전익 형상을 갖는 헬리콥터 비행역학 시뮬레이션 프로그램
GENHEL을 본 논문연구의 출발점으로 이용한다.이 프로그램에서 회전익 형상
은 플랩힌지와 래그힌지가 있고 비틀림 동역학은 단순히 실험에 기초한 동적비
틀림 모델이 사용된다.그러므로 본 논문에서는 회전익 깃을 공력탄성학적인 연
구에서 활용되고 있는 플랩-래그-비틀림 등이 결합된 탄성변형 깃으로 모델링하
고 비행역학 시뮬레이션에 적용하는 과정을 제시하였다.
둘째,GENHEL에서 회전익의 유입유동에 대해 동적유입유동 모델이 사용되었
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는데 Kim[5][6]이 Pitt-Peters[26]의 동적유입유동 모델로 수정하였다.본 논문에
서는 동적유입유동 모델에 Keller와 Curtiss[4]가 제안한 확장운동량이론 모델을
더하여 제자리 비행상태 조건에 적용하였다.확장운동량이론 모델은 선형유입유
동분포에서 깃 끝 경로면(TPP)의 피치각속도와 롤각속도에 의한 후류뒤틀림 효
과를 고려한 것이다.
셋째,회전익 깃의 공력하중계산에 있어서 GENHEL은 깃 단면에서 준 정상상
태 공기역학 모델이 사용되었다.본 논문에서는 상태공간 형태의 비정상상태 공
기역학 모델을 사용하여 공력하중을 계산하였고 헬리콥터 비행역학에서 회전익
깃의 비정상상태 효과들을 조사하기 위해 회전면에서 받음각 분포와 공력계수
분포에 대한 결과들을 비교하고 제시하였다.
넷째,관절형 회전익 형상의 헬리콥터에 대한 교차연성 응답특성[27]을 조사하
기 위해 준 정상상태와 비정상상태효과를 비교하고 제시하였다.
다섯째,본 논문에서 제시한 동적모델에 대한 검증을 확인하기 위해 비행시험
자료와 FLIGHTLAB해석결과에 비교하고 그 결과를 분석하였다.

본 논문은 다음과 같이 구성한다.제2장에서는 헬리콥터 비행역학에 대한 수학
적 모델링을 위해서 사용되는 좌표계정의,수학적 모델링을 위한 가정,유한요소
법을 사용한 유연 깃 모델링 및 주 회전익의 관성하중,공력하중,구조하중 등에
대한 모델링,동적유입유동,동체,꼬리회전익,미부 등에 대한 모델링 등을 구성
하고 비행역학 시뮬레이션 모델로 결합하는 과정을 제시하였다.제3장에서는 트
림과정을 위한 비행조건 규정 및 트림문제의 미지수 결정,트림문제 목적함수 정
식화 등을 나타내었고 제4장에서는 비선형 운동방정식의 수치선형화 알고리즘과
비선형 운동방정식의 시간적분 등을 나타내었다.제5장에서는 결과 및 분석을 통
해 주 회전익 깃 모드 분석과 트림결과 및 자유비행응답에 대한 비정상상태 공
기역학 효과를 제시하고 주파수 응답을 통해 비행시험자료와 해석적인 응답을
비교하고 주 회전익 회전면에서 받음각 분포와 공력계수 분포를 도시해서 비정
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상상태 효과를 비행역학 측면에서 제시하였다.제6장에서는 본 논문에서 제시한
헬리콥터 비행역학 시뮬레이션 모델링에 대한 장 단점을 검토하고 향후 연구에
서 세련된 회전익 유입유동모델의 적용을 검토하는 내용을 기술하였다.
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제제제 222장장장 수수수학학학적적적 모모모델델델

222...111개개개요요요
헬리콥터 비행의 동적모사를 위한 수학적 모델은 동체의 강체역학,주 회전익
깃의 동역학,주 회전익의 유입유동역학,꼬리 회전익에 대한 유입유동역학 등을
고려하여야 하며 이에 대한 모델링 환경을 Fig.2.1에 제시하였다.
헬리콥터의 수학적 모델은 식(2-1)과 같이 연립 1차 비선형 미분방정식 형태로
나타낼 수 있다.

̇̇ ̇̇= (,;t) (2-1)
주 회전익 유입유동을 나타내는데 동적유입유동 모델을 사용하면 상태벡터
는 4개의 깃을 가진 회전익에 대해 다음과 같이 나타낼 수 있다.

(ψ)=[ φ θ ψ λ λ0λ λ 1
1
1
2
1
3
1
4

̇ 11 ̇ 12 ̇ 13 ̇ 14⋯ 1 2 3 4 ̇ 1 ̇ 2 ̇ 3 ̇ 4]
(2-2)

여기서 ,,,,,는 기체축 좌표계에서 속도성분과 각속도 성분,φ,θ,ψ
는 동체의 오일러 각,λ0,λ ,λ들은 동적 유입유동 모델의 균일유동계수,코사

인 계수,사인계수 등을 나타내고 λ는 꼬리 회전익 유입유동, , ̇ 는 번째 깃

에 대한 일반화된 변위와 속도성분이며 회전방위각 ψ에서 회전좌표계 내의 번

째 정규모드를 나타낸다.
조종벡터 는 다음과 같다.

=[θ0θ1 θ1 θ θ̇0 θ̇1 θ̇1] (2-3)

여기서 θ0는 주 회전익 콜렉티브 조종,θ는 꼬리 회전익 콜렉티브 조종,θ1와

θ1는 각각 횡방향 사이클릭조종과 종방향 사이클릭 조종, θ0̇θ1̇θ1̇는 각각 피

치조종의 시간도함수들로 래그감쇠기 모델링에 사용된다.
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Rotor DownwashRotor DownwashRotor DownwashRotor Downwash
on Fuselageon Fuselageon Fuselageon Fuselage

Rotor Downwash Rotor Downwash Rotor Downwash Rotor Downwash 
on Empennageon Empennageon Empennageon Empennage
and Tail Rotorand Tail Rotorand Tail Rotorand Tail Rotor

Fuselage WakeFuselage WakeFuselage WakeFuselage Wake
on Empennageon Empennageon Empennageon Empennage

Control SystemControl SystemControl SystemControl System
              - Sticks              - Sticks              - Sticks              - Sticks
              - Mixing              - Mixing              - Mixing              - Mixing
              - AFCS              - AFCS              - AFCS              - AFCS
              - Servos              - Servos              - Servos              - Servos

BladesBladesBladesBlades - Flapping And Lagging - Flapping And Lagging - Flapping And Lagging - Flapping And Lagging

                Rotor Speed Degree of Freedom                Rotor Speed Degree of Freedom                Rotor Speed Degree of Freedom                Rotor Speed Degree of Freedom
                Lag Damper                Lag Damper                Lag Damper                Lag Damper
                Blade Element Aero.                 Blade Element Aero.                 Blade Element Aero.                 Blade Element Aero. 
                Yawed Flow                Yawed Flow                Yawed Flow                Yawed Flow
                Inflow Dynamics                Inflow Dynamics                Inflow Dynamics                Inflow Dynamics

α =     180 ,  α =     180 ,  α =     180 ,  α =     180 ,  
oooo

M=0~1.0)M=0~1.0)M=0~1.0)M=0~1.0)++++----((((

Rigid FuselageRigid FuselageRigid FuselageRigid Fuselage    
             - 6 Degrees of Freedom             - 6 Degrees of Freedom             - 6 Degrees of Freedom             - 6 Degrees of Freedom
             - 6 Component Aero.             - 6 Component Aero.             - 6 Component Aero.             - 6 Component Aero. α, β = α, β = α, β = α, β = oooo

90909090++++----

Empennage Empennage Empennage Empennage 
                - Aerodynamics    - Aerodynamics    - Aerodynamics    - Aerodynamics

        - Lift        - Lift        - Lift        - Lift
        - Drag        - Drag        - Drag        - Drag
        - Side Force        - Side Force        - Side Force        - Side Force

α, β = α, β = α, β = α, β = oooo

90909090++++----

Fig.2.1HelicopterMathematicalModeling.

222...222좌좌좌표표표계계계
운동방정식에 요구되는 좌표계는 크게 3가지 종류로 나눌 수 있다.
첫째 헬리콥터의 전체운동을 나타내기 위해 사용되는 기체 좌표계,둘째 공력,
관성력,깃의 탄성변형 등의 계산을 포함하고 회전익 깃 운동방정식을 공식화하
는데 사용하는 주 회전익 좌표계,셋째로는 헬리콥터의 각 구성요소운동을 기술
하는 국부좌표계가 있다.
2.2.1기체 좌표계
항공기의 전체 운동을 설명하는데 사용하는 3개의 중요한 좌표계는 관성좌표
계,기체축 좌표계,바람축 좌표계이다.
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2.2.1.1관성좌표계
축은 북쪽, 축은 동쪽, 축은 중력방향을 향한다.단위벡터는 각각 , ,

와 같다.

2.2.1.2기체축 좌표계

CG

bZ

bX

bY

Fig.2.2BodyCoordinateSystem.

기체에 고정된 좌표계로 헬리콥터의 질량중심에 원점을 두며 동체 좌표계로 참
조된다.관성좌표계 성분을 기체축 좌표계 성분으로 변환은 오일러각 φ,θ,ψ을
통해 이루어진다.












=[ /]












(2-4)

[ /]=





θ ψ ψ θ - θ
φ θ ψ- φ ψ φ θ ψ+ φ ψ φ θ
φ θ ψ+ φ ψ φ θ ψ- φ ψ φ θ




 (2-5)
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여기서 =cos, =sin을 나타낸다.

ψψψψ

φφφφ

θθθθ

φφφφ

φφφφ

ψψψψ

ψψψψ

θθθθ

θθθθ

Y
b

Zb

Xb

Z
I

XI

YI

Fig.2.3EulerRotationsfrom InertialtoBodyCoodinateSystem.

헬리콥터 제조회사들은 종방향,횡방향,수직방향 기준 축들을 사용하여 헬리콥
터상의 물리적인 위치들을 정의하는데 이들 축들을 따라 측정된 거리를 Stations,
Buttlines,Waterlines이라고 부른다.
2.2.1.3바람축 좌표계
원점은 헬리콥터의 질량중심에 있고 헬리콥터를 지나가는 공기유동에 대해 정
의 된다.제자리 비행조건에 대해 공기유동이 없으면 바람축 좌표계는 정의 되지
않는다.이 문제를 해결하기 위해 제자리 비행은 본 연구에서 1노트의 전진속도
로 고려된다. 축은 공기유동속도와 일치되며 앞쪽을 가리킨다. 축은 오른쪽

을 가리키고 축은 아래쪽을 가리킨다.바람축과 기체축 좌표계는 항공기의 받

음각 α와 옆 미끄럼각 β에 의해 관계된다.여기서 하첨자 는 깃 단면의 공기
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역학적 받음각과 깃 플래핑각의 혼동을 피하기 위해서 사용하였다. α는 관례적

으로 공기유동 속도벡터를 - 평면에 투영시켜서 축과 이루는 사이 각으로

정의된다.이 받음각은 아래쪽에서 불어오는 상대유동에 대해서 양의 방향으로
정의한다.β는 - 평면과 공기유동 속도벡터의 사이 각으로 정의된다.이 각

은 오른쪽에서 불어오는 상대유동에 대해 양의 방향으로 정의된다.바람축 좌표
계 성분을 기체축 좌표계성분으로 변환은 먼저 축에 관하여 β만큼 회전하고

나서 축에 관하여 α만큼 회전하여 얻어진다.변환행렬은 다음 식으로 주어진

다.

V
αααα

ββββ

u = V cosα α α α  cosββββ

v = V sinββββ

w = V sinα α α α  cosββββ

Zb

Yb

Xb

f

f f

ff

f

f

Fig.2.4RelationshipbetweenWindAxisandBody
CoordinateSystem.

(2-6)
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[ /]=






cosαcosβ -cosαsinβ -sinα
sinβ cosβ 0

sinαcosβ -sinαsinβ cosα





 (2-7)

2.2.2주 회전익 좌표계
2.2.2.1비 회전 구동축(Non-RotatingShaft)좌표계
이 좌표계는 비 회전이며 회전익 허브에 원점을 두고 좌표계 축들은 기체축 좌
표계에 대해 주 회전익 구동축의 기울기에 의존한다.

ROTOR
HUB

CG

Yb

Zb

X
b

Xh

Zh

Yh

Xs

Ys

sZ

θθθθi

φφφφi

φφφφi θθθθi

Fig.2.5Transformationfrom BodytoShaftCoordinateSystem.

통상적으로 비행중에 정상하중들을 줄이기 위해 주 회전익 구동축은 축과 평

행하지 않고 작은 각들을 형성한다.이각들은 구동축과 - 평면의 사이 각
θ
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와 구동축과 - 평면의 사이 각
φ
로 나타내고 각각 종방향 기울기 각과 횡

방향 기울기 각으로 정의된다.기체축 좌표계 성분을 비 회전 구동축 좌표계 성
분으로 변환은 먼저 축에 관하여

θ
만큼 회전하고 나서 축에 관하여

φ
만큼

회전한다.그 변환행렬은 다음과 같다.

(2-8)

[ /]=






cosθ 0 -sin θ

sinθsin φ cos φ cosθsin φ

sinθcosφ-sin φcosθcosφ





 (2-9)

2.2.2.2깃 끝 경로면 좌표계
깃 끝 경로면 좌표계는 비 회전 좌표계로서 좌표원점을 허브에 두며 동적유입
유동 계산에 사용된다.

축은 깃 끝들의 1차 조화 플래핑운동에 의해 정의된 평면에 수직하고 아

래쪽을 가리킨다.비 회전 구동축 좌표계 성분을 깃 끝 경로면 좌표계 성분으로
변환은 다음과 같다.
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Side View

Rear View

X tpp

Y tpp

Z tpp

Z tpp

Z s

Z s

Y
ssss

X s

ββββ
1s

ββββ
1c

Fig.2.6ReferencePlanesforRotorDynamics.

(2-10)

[ /]=






cosβ1 sinβ1sinβ1 sinβ1cosβ1
0 cosβ1 -sinβ1

-sinβ1 cosβ1sinβ1cosβ1cosβ1





 (2-11)

여기서 β1와 β1은 다음식과 같이 정의되는 다중 깃 좌표들이다.

β1= 2∑=1 - cosψ (2-12)

β1= 2∑=1 - sinψ (2-13)
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여기서 는 깃 수, 는 힌지 옵셋, 는 번째 깃 끝의 탄성변위이다.

2.2.2.3회전 구동축(HubRotatingShaft)좌표계
허브에 좌표원점을 두고 축에 관하여 주 회전익 회전각속도와 같은 속도로

회전하는 좌표계이다.이 좌표계의 축은 축과 반대방향으로 위쪽을 가리킨다.

축은 깃 길이방향을 가리키며 변형되지 않는 깃의 탄성축을 통과하는 면의 수
직면에 놓인다. 축은 - 평면에 직교하고 깃을 이끄는 방향을 가리킨다.각각
의 깃들은 자신의 구동축 좌표계를 갖는다.비 회전 구동축 좌표계 성분과 회전
구동축 좌표계 성분 사이의 변환행렬은 깃 회전 방위각 ψ와 관계있으며 다음 식
과 같다.

k
j

i

Z s

Ys

X s

ψψψψ

Fig.2.7Hub-FixedRotatingandShaft-Fixed
Non-RotatingCoordinateSystem.











=[ /]











(2-14)
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[ /]=




-cosψsinψ 0
sinψ cosψ 0
0 0 -1




 (2-15)

2.2.2.4변형없는 원추(Preconed)깃 좌표계
변형되지 않는 깃뿌리에 원점을 두고 회전하는 좌표계로 깃 운동방정식이 정의
되며 단위벡터는 , , 로 정의된다.즉 는 깃 길이방향, 는 깃을 이끄는

방향, 는 깃의 탄성축에 수직한 윗방향을 가리킨다.회전 구동축 좌표계 성분을

변형없는 원추깃 좌표계성분으로 변환은 깃 원추각 β에 관계되며 변환행렬은

다음 식과 같다.

i

k

j

xe‘

ye‘

ze‘

ye

xe

ze
pββββ

y
0

z 0

ze‘

ye‘

Deformed
Blade

Undeformed
Blade

Fig.2.8BladeDeformedandUndeformedCoordinateSystem.
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










=[ /]











 (2-16)

[ /]=






cosβ 0sinβ
0 1 0

-sinβ 0cosβ





 (2-17)

2.2.2.5변형깃 좌표계
변형된 깃의 탄성축 상의 임의점에 원점이 있는 회전좌표계로서 단위벡터는

, , 로 정의 된다. 축은 원점에서 탄성축에 접하며 바깥 방향, 축

은 탄성축에 수직한 방향으로 깃 단면 시위와 나란하며 깃을 이끄는 방향, 는

- 평면에 수직하며 윗 방향을 가리킨다.변형없는 깃 좌표계 성분을 변형

깃 좌표계 성분으로 변환하는 관계행렬은 다음 식과 같다.












=[ /]












(2-18)

[ /]=






11 12 13
21 22 23
31 32 33





 (2-19)

여기서

11=cosθcosθ

12=cosθsinθ

13=-sinθ

21=sinθsinθcosθ-cosθsinθ

22=cosθcosθ-sinθsinθsinθ

23=sinθcosθ
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31=cosθsinθcosθ+sinθsinθ

32=-(sinθcosθ-cosθsinθsinθ)

33=cosθcosθ
θ =φ

sinθ =- ,
1+2 ,+ 2

,+ 2
,+ 2

,

cosθ =- 1+2 ,+ 2
,+ 2

,

1+2 ,+ 2
,+ 2

,+ 2
,

sinθ = ,
1+2 ,+ 2

,+ 2
,+ 2

,

cosθ = 1+ ,
1+2 ,+ 2

,+ 2
,+ 2

,
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2.2.2.6깃 단면 좌표계
임의의 깃 위치에서 국부 유동속도 성분들을 나타내기 위한 좌표계로서 원점은
깃 탄성축 위의 임의의 점이며 회전하는 좌표계이다.단위벡터는 , , 로 정

의한다.좌표계의 축은 깃 래그방향으로 뒤쪽을 가리키고 축은 원점에서 탄

성축의 접선을 따라 바깥쪽을 가리키며 축은 - 평면에 수직하며 위쪽을

가리킨다.깃 단면 좌표계에서 깃 단면 공력하중들의 계산에 사용할 공기유동속
도는 다음과 같다.

= + + (2-20)

변형없는 원추 깃 좌표계에서 깃 단면의 절대속도는 다음과 같다.

= + + (2-21)

변형없는 원추 깃 좌표계에서 깃 단면 절대속도를 깃 단면 좌표계의 공기유동
속도로 변환할 때 필요한 행렬은 다음과 같다.












=[ /]












(2-22)

[ /]=




-sinζ cosζ 0
sinβcosζ sinβsinζ -cosβ
-cosβcosζ-cosβsinζ-sinβ




 (2-23)

여기서

β= ∂∂

ζ= ∂∂
와 는 변형없는 원추깃 좌표계에서 깃 탄성축의 국부 플랩변위와 국부 래

그변위를 나타낸다.
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222...333수수수학학학적적적 모모모델델델에에에 사사사용용용된된된 가가가정정정

․지면은 평평하고,대기 유동속도는 0이다.
․변형없는 깃은 직선이고 처짐과 토크옵셋이 없다.
․기체는 강체이고 - 평면은 대칭면이다.
․동체와 미부 공력모델은 주 회전익 없이 풍동실험으로 유도
․실속,압축성,비정상공기역학 효과들은 동체와 미부에 대해 무시
․피치-플랩 연성 δ3는 0

․구동기를 포함한 깃 피치조종계통은 무한 강성을 갖는다.
․깃은 허브에 지지된 외팔보이고 페더링 축에서 각 β에 의해 원추형태

․깃 단면은 주(major)주축(principalaxis)에 대해 대칭된다.
․깃 단면의 무게중심,공력중심,탄성축은 일치할 필요 없다.
․깃 인장중심과 탄성축은 일치한다.
․깃은 등방,선형탄성재료로 구성된다.
․베르누이-오일러 보 이론 사용,변형동안 깃 단면은 평면을 유지한다.
․전단변형효과 무시한다.
․깃은 완만한 처짐을 형성한다.
․비정상 공력하중들은 압축성 효과가 포함된 선형공기역학 에어포일특성을
가정하여 유도한다.

․동적유입유동은 후류와 관련된 비정상효과를 나타내기 위해 가정한다.
․깃 단면에서 공기력과 모멘트 계산은 탄성축에서 공기유동속도을 이용한다.
․모든 깃들은 동일하며 일정한 회전각속도로 회전한다.
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222...444주주주 회회회전전전익익익 운운운동동동방방방정정정식식식
주 회전익 깃들의 동역학은 회전좌표계에서 개별적으로 다루어지는데 여기서
각 깃들에 대한 방정식은 독립적으로 공식화 된다.개별적인 깃 모델링은 서로
다른 깃을 가진 회전익 시스템 해석에 대해 사용할 수 있다.따라서 모든 깃들이
다르게 회전하고 다른 동역학을 갖거나 피치링크 고장으로 인해 깃 제어가 불가
능한 극한 경우에도 모델링 할 수 있다.그렇지만 본 연구에서는 모든 깃들이 동
일하다고 가정하며 같은 경로를 따라 회전한다고 가정한다.
주 회전익 깃들은 플랩,래그,비틀림,축방향인장 등이 결합된 운동을 겪는 유
연보로서 모델링 된다.깃들은 허브에 부착되며 허브는 큰 진폭의 선형운동과 각
운동을 가진다.깃 운동방정식들은 주기적인 계수들을 가진 비선형,연립,편미분
방정식들로 구성된다.이 방정식들은 유한요소 이산화를 사용하면 공간변수들이
제거되어 비선형 연립 상미분 방정식으로 변환된다.유한요소 이산화는 가중잉여
치의 갤러킨 방법을 토대로 했다.결과적으로 보 유한요소 1개당 절점자유도 수
는 11이다.즉 플랩과 래그방향에 대해 처짐과 처짐각 변위는 요소 양쪽 끝에서
8개,비틀림 변위는 요소 양쪽 끝과 중간점에서 3개이다.유한요소에 작용하는
공력하중,관성하중,구조하중,인장하중 등은 가우시안 적분을 사용하여 수치적
으로 계산되었으며 자유도 수를 축소하기 위해 모드좌표변환이 사용되었다.결과
적으로 모델 축소는 각각의 회전익 깃 운동을 나타내는 운동방정식 수를 줄인다.
따라서 이산화된 깃 운동방정식은 시변계수를 갖는 비선형 연립 2차 상미분방정
식이 된다.이것은 1차 형태로 바뀌고 동체,미부,꼬리회전익 등의 수학모델과
결합된다.

2.4.1주 회전익 공력하중
공력하중 계산에 대한 중요한 구성요소는 깃 탄성축위의 임의점에 대한 절대속
도이다.따라서 고정점에 대한 깃 탄성축위의 임의점에 대한 위치벡터 를 정

의해야 한다.
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= + + (2-24)

여기서 는 관성축계에 대한 헬리콥터 무게중심의 위치벡터, 는 무게중

심에 대한 허브 위치벡터, 는 허브에 대한 깃 탄성축위의 점 p의 위치벡터이

다.헬리콥터 무게중심에 대한 허브위치벡터는 다음과 같이 정의된다.

= + + (2-25)
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여기서 , , 는 무게중심에서 허브까지 위치 성분이다.허브에 대한 탄성

축상의 임의점 위치벡터는 다음과 같다.

= +(0+) + + (2-26)

여기서 는 구동축으로부터 깃의 플랩,래그,페더링 힌지 등의 옵셋이다.힌지
는 깃 뿌리의 위치를 나타내며 깃의 탄성부분이 시작된다.힌지의 깃 안쪽 부분
은 강체로 가정되고 필요하다면 공력하중들도 발생되도록 한다. 0는 방향을

따라 깃 뿌리에서 변형없는 탄성축위의 점p까지 거리이고 , , 는 변형없는
깃 좌표계로부터 점p의 탄성변위성분이다.위치벡터 는 변환행렬

/
사용하여

변형없는 원추 깃 좌표계로 나타낼 수 있다.

=(cosβ+ 0+ ) + +(- sinβ) (2-27)

여기서 β는 원추 각이다.

탄성축위의 임의점의 절대속도 벡터 는 다음과 같다.

= = + + (2-28)

여기서

=∂∂ +ωωωω× (2-29)

=∂∂ +ωωωω× (2-30)

헬리콥터의 각속도 벡터는 다음과 같다.

ωωωω= + + (2-31)

여기서 , , 는 각각 롤각속도,피치각속도,요각속도이다.

동체는 강체로 가정되므로 ∂
∂ 는 0이되고 ∂

∂ 는 기체와 함께 움직이는 관

측자에게 보여지는 점p의 속도벡터이다.그러므로 다음과 같이 나타낼 수 있다.
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∂
∂ =(∂∂ )+ΩΩΩΩ× (2-32)

여기서 (∂∂)는 구동축 좌표계에 대한 점p의 속도벡터를 나타내고 ΩΩΩΩ는 주

회전익의 회전 각속도 벡터이다.

ΩΩΩΩ=-Ω (2-33)

헬리콥터의 속도벡터는 다음과 같다.

= + + (2-34)

여기서 , , 는 기체축 좌표계에서 선속도 성분으로 탄성변위성분과 혼동하
지 말아야 한다.이제 식(2-28)의 점p의 절대속도 를 다음과 같이 쓸 수 있다.

= +(∂∂ )+ΩΩΩΩ× +ωωωω×[ + ] (2-35)

일반적인 점에 대한 합성속도 벡터는 다음과 같다.

= - (2-36)

여기서 는 일반적인 점에서 회전익 후류에 의한 유도속도벡터이다.변형없는

원추 깃 좌표계에서 속도 의 성분들은 다음과 같은 형태로 쓸 수 있다.

= 11 + 12 + 13
(2-37)

여기서 , , 는 변형없는 원추 깃 좌표계의 단위벡터이고 11, 12, 13는

각각의 방향에서 속도 성분이다.유사한 방법으로 도 다음과 같이 쓸 수 있다.

=λ +λ +λ (2-38)

여기서 λ,λ,λ는 각각의 방향에서 유도속도 성분이다.동적유입유동 모델

에서 성분 유도속도만 고려되는데 자유후류 유입유동모델에서는 , , 성분
모두 고려한다.본 연구에서는 성분만 사용한다.따라서 총 속도 는 유도속도
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성분을 부가하여 다음과 같이 나타낼 수 있다.

= 11 + 12 +(13-λ) (2-39)

= + + (2-40)

여기서 , , 는 변형없는 원추 깃 좌표계에서 속도성분을 나타낸다.이

속도벡터는 탄성축의 깃 단면에 대한 국부플랩각과 래그각를 고려하는 좌표변환
행렬

/
를 사용하면 깃 단면 좌표계에서 공기유동속도를 나타낼 수 있다.

= + + (2-41)

여기서 는 시위위치 1/4에서 공기유동 속도벡터 이다. 는 에어포일 앞전

에서 뒷전으로 공기유동이 향할 때 양의 방향이고, 은 깃 바깥쪽으로 공기유

동이 향할 때 양의 방향이며, 는 깃 아래에서 위로 공기유동이 향할 때 양의

방향이다.그림에서 유동의 요각 γ은 에어포일 위의 공기유동성분으로 정의되며

유동성분 의 방향에 상관없이 cosγ 는 항상 0과 1사이의 값이 되도록 하였다.
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cosγ = | |
2+ 2 (2-42)

γ =cos-1[ | |
2+ 2] (2-43)

깃 단면에서 받음각 α는 다음과 같이 정의 된다.

=tan-1[( tanθ + )cosγ
- tanθ cos2γ ] (2-44)
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여기서 θ는 깃 단면의 기하학적인 총 피치각으로 다음과 같이 정의 된다.

θ =θ0+θ1cos(ψ+Δ )+θ1sin(ψ+Δ )+θ +φ (2-45)

여기서 ψ는 회전 방향각,θ 는 제작시 비틀림, Δ 는 스와시판 위상각,그리

고 φ는 탄성축에 대한 깃 단면의 탄성회전이다.깃 단면에서 양력,항력,모멘트
계수 등은 국부받음각과 마하수의 함수로 된 표에서 얻거나 또는
Leishmann-Nguyen의 비정상상태 공기역학 모델로부터 얻는다.[12]

= (α ,) (2-46)

= (α , ) (2-47)

= (α , ) (2-48)

깃 단면에서 힘과 모멘트 계산은 2차원 준 정상공기역학을 기초로 하여 계산한
다.분포양력 과 피칭모멘트 에 대한 기본 식은 다음과 같다.[13]

= +12 ρ( )2[ +̈ 0α̇-( -12 )α̈] (2-49)

= +12 ρ( )2( -12 )[ -̈( - 12 )α̈]
-12 ρ 0 α̇( - )( )2-(16)ρ( )4 α̈

(2-50)

여기서 는 양력곡선 기울기, ρ는 공기밀도, 는 무차원 반(semi)시위길이,

는 깃 반경, α는 깃 단면의 전체 피치각, , ,̇ 등̈은 각각 수직변위,속도,가
속도, 0는 다가오는 공기유동, 는 탄성축으로부터 깃 단면 공력중심 옵셋(탄

성축 앞에 있을때 “양의 방향”)이다. α̇는 깃 단면 전체피치각의 시간변화율로서
다음과 같이 나타낼 수 있다.

α̇= θ ̇=-θ1sin(ψ+△ )+θ1cos(ψ+△ )+ φ̇ (2-51)

준 정상 양력은 다음과 같이 주어진다.
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= ρ 2
0[α+ ̇

0
+ α̇

0
( - )] (2-52)

본 연구에서는 와̈ α̈는 무시하므로 식(2-49)와 식(2-50)는 다음과 같이 단순
화 된다.

= +12 ρ( )2 0 α̇ (2-53)

= - 12 ρ 0α̇( - )( )2 (2-54)

모멘트 식에서 α+ ̇

0
는 받음각 α로 나타내고 있으며 표에서 양력계수는

α에 대한 풍동실험자료의 표로 입력된다.그러므로 준 정상양력 식은 다음과 같

다.

= 12 ρ 2
0+12 ρ 0(2- )α̇

= 12ρ 2
0[ + α̇

0
(2- )]

(2-55)

여기서 는 국부 시위이며 =12이므로 양력식 식(2-53)는 다음과 같다.

= +18 ρ 0
2 α̇ (2-56)

항력은 다음과 같다.

= 1
2ρ 2

0 (2-57)

여기서 는 풍동실험 자료로부터 얻을 수 있는 정상 항력 계수이다.양력

과 항력 는 국부 깃 단면좌표계로 변환되어야 한다.공력성분을 축 방향에서

, 축 방향에서 , 축 방향에서 로 표현하면 변환된 공기력은 다음과

같다.
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= 1
0[ cosγ + ] (2-58)

= 1
0
[ - cosγ ] (2-59)

= 1
0[ - cosγ ] (2-60)

편의성을 위해 전체 피칭모멘트는 3성분으로 분리된다.즉,

= + + α̇

(2-61)

여기서 는 정상상태 피칭모멘트 계수 에 기인하는 정상상태 성분이고,

는 준 정상상태 양력에 기인하는 성분이며,
α̇

는 비순환적인 피치감쇠에 기

인하는 성분이다.이 성분들은 각각 다음과 같다.

= 12 ρ 2
0
2 (2-62)

= cosθ + sinθ (2-63)

α̇
=-18 ρ 0

2α̇(2- ) (2-64)

변형없는 원추 깃 좌표계에서 분포 공력하중을 계산하기위해 깃 단면 좌표계의
힘 성분 , , 등을 변환행렬 식(2-23)의 역행렬을 이용하여 변환한다.변

환된 분포공기력과 모멘트는 다음과 같다.

A=(fpcosζsinβ-ftsinζ-frcosζcosβ) x
+( sinζsinβ+ cosζ- sinζcosβ) y

+(- cosβ- sinβ) z
= x+pAy y+pAz z

(2-65)

=- cosζcosβ - sinζcosβ - sinβ
= + +

(2-66)
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2.4.2주 회전익 관성하중
주 회전익 운동방정식에서 깃 관성에 의한 분포하중은 깃 위의 임의의 점에서
절대 가속도 에 의존한다.
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깃 위 임의의 점에서 절대가속도 는 그 점의 위치벡터를 시간에 대해서 두

번 미분하면 얻을 수 있다.관성하중 계산을 위한 위치벡터 는 식(2.24)과 같

으며 변형 깃 단면에서 일반적인 점이라는 것이 조금 다르다.참고로 공력하중계
산에서 점은 탄성축 위에 존재하는 점이다.
허브에 대한 점의 위치벡터는 다음과 같다.

= +(0+) + + + 0 +́ 0 ́ (2-67)

여기서 0 +́0 는́ 변형 깃 좌표계의 성분이므로 변형없는 원추 깃 좌표계

성분으로 변환하면 와 절대속도 는 다음과 같다.

b=[(ecosβp+u)+x0+S21y0+S31z0]
+[+ 22 0+ 32 0] +[- sinβ+ 23 0+ 33 0]

(2-68)

= +(∂∂ )+ΩΩΩΩ× +ωωωω×[ + ] (2-69)

고정점에 대한 깃 위의 임의의 점 가속도는 다음과 같다.

=
2

2 +
∂2
∂2 +2ωωωω×

∂
∂ + ωωωω̇×( + )
+ωωωω×[ωωωω×( + )]

(2-70)

∂2 b
∂2 =(∂2 b

∂2 )+ ΩΩΩΩ̇̇̇̇× b+2ΩΩΩΩ×(∂ b
∂t)r+ΩΩΩΩ×(ΩΩΩΩ× b) (2-71)

헬리콥터 기체의 가속도는 다음과 같다.
2

2 = ̇ + ̇ + ̇ (2-72)

여기서 ̇ , ̇ , 들̇은 기체축에서 선형 가속도 성분들이다.
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=
2

2 + ωωωω̇× + ωωωω×(ωωωω× )+(∂2∂2 )+ ΩΩΩΩ̇×

+2ΩΩΩΩ×(∂∂ )+ΩΩΩΩ×(ΩΩΩΩ+ )+ ωωωω̇̇̇̇×××

(2-73)

+2ωωωω×[(∂ b
∂ )+ ΩΩΩΩ× ]+ ωωωω×(ωωωω× )

따라서 특정한 깃 단면에서 단위 깃 길이당 분포관성하중과 모멘트는 각각 다
음과 같이 주어진다.

=-⌠⌡ ρ( + ) (2-74)

= + +

=-⌠⌡ρ[(0 +́ 0 )́×( + )] (2-75)

= + +
여기서 0와 0는 깃 단면의 일반적인 질점의 좌표이고 는 중력성분으로

관성좌표계의 성분이다.
가속도식에서 각각의 항에 대한 자세한 전개는 참고문헌[12]에 있다.

2.4.3주 회전익 구조하중
주 회전익 깃 운동방정식에서 구조적인 하중계산 식은 플랩,래그,비틀림,축
방향 등에서 처짐을 갖는 균질,등방성 보에 대하여 베르누이-오일러 보 이론을
이용하여 유도한다.깃 단면 내에서 변형률 성분을 계산하기 위해서 변형률-변위
관계식을 이용한다.깃 단면상의 임의의 점에서 변형률 성분은 다음과 같다.[12]

ε =12( ⋅ -1) (2-76)

ε =12( ⋅ -1) (2-77)
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ε =12( ⋅ -1) (2-78)

ε =12( ⋅ ) (2-79)

ε =12( ⋅ ) (2-80)

ε =12( ⋅ ) (2-81)

여기서 , , 는 허브에 대한 변형 깃 단면상의 일반적인 점의 위치벡

터인 의 공간도함수를 나타낸다.깃 단면이 강체라는 조건하에 , ,

는 각각 다음과 같다.

=∂∂
=(1+ ,) + , + , + 0(-κ +́τ )́

+ 0(-κ +́τ )́

(2-82)

=∂∂ = ́ (2-83)

=∂∂ = ́ (2-84)

여기서 κ와 κ는 깃 곡률이고 τ는 변형 깃 단면의 탄성비틀림으로 다음과 같

이 주어진다.

κ=- ⋅́ ,́=-(11 21,+ 12 22,+ 13 23,) (2-85)

κ=- ⋅́ ,́=-(11 31,+ 12 32,+ 13 33,) (2-86)

τ=- ́ ⋅ ,=́-(21 21,+ 22 22,+ 23 23,) (2-87)

응력-변형률 관계식은 다음과 같다.
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









σ

σ

σ

σ

σ

σ











=[ ]











ε

ε

ε

ε

ε

ε











(2-88)

여기서 탄성이론에 의해 선형탄성이고 등방성 재료에 대해 는 다음과 같이
나타낼 수 있다.

[ ]= (1+ν)(1-2ν)













1-ν ν ν 0 0 0
ν 1-ν ν 0 0 0
ν ν 1-ν 0 0 0
0 0 0 1-2ν

2 0 0

0 0 0 0 1-2ν
2 0

0 0 0 0 0 1-2ν
2

(2-89)

여기서 는 재료의 탄성계수이고 ν는 프와송비 이다.
마지막으로 응력-작용하중 관계는 깃 단면에서 구조적인 하중을 낳는다.

(2-90)

(2-91)

=0 +́0 ́ (2-92)

=σ +́τ +́τ ́ (2-93)

깃 운동방정식을 변형없는 원추 깃 좌표계에서 나타내었다.그렇지만 구조연산
자들은 변형 깃 좌표계에서 나타냈으므로 구조적인 절점 하중들을 계산하기 위
해 변형없는 원추 깃 좌표계로 변환해야 한다.플랩,래그,비틀림 운동방정식 등
과 관련된 연산자 들은 다음과 같다.
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=[ ,+ 13, +( 23,- 13 21,) - 32 ,], (2-94)

=[ ,+ 12, +( 32,- 12 31,) - 23 ,], (2-95)

= ,+( 21,+ 13 23,) -( 31,+ 12 32,) (2-96)

절점 구중하중 벡터 식은 깃 길이방향좌표에 대해 구조연산자들의 도함수를 요
구한다.필요한 연산자들은 다음과 같다.

= - 32 (2-97)

=-( - 23 ) (2-98)

=- 13, -( 23,- 13 21,) - 32, (2-99)

= 12, +( 32,- 12 31,) + 23, (2-100)

= (2-101)

여기서 윗첨자 ()와 ()는 모드 하중에 대한 구조하중의 기여가 모드형상의
깃 길이방향좌표에 대한 1차와 2차 도함수 연산자로서 표현된다는 것을 나타낸
다.

2.4.4래그 감쇠기에 의한 하중
기구적인 래그감쇠기는 점성감쇠를 래그방향의 깃 운동으로 도입하여 모델링
한다.점성감쇠 모델은 비선형 힘-속도 관계를 가지므로 참고문헌[14]에 있는 표
를 사용하여 수행하며 래그감쇠기는 깃 뿌리(힌지)에서 순수한 모멘트를 발생하
는 것으로 고려한다.감쇠기에서 발생된 모멘트 는 다음과 같다.

= + + (2-102)

래그 감쇠기 모델에 대한 자세한 내용은 참고문헌[12]에 있다.
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2.4.5인장유도하중
원심하중들에 의한 깃 인장은 깃 하중에 대해 2가지 형태로 기여한다.첫 번째
하중형태는 깃의 축방향 동력학에 기여하는 인장이다.그렇지만 본 연구에서는
축방향 운동을 포함하지 않기 때문에 고려하지 않는다.두 번째는 축방향 인장과
조합되어있는 깃 곡률로 인한 순수 굽힘 모멘트이다.이와 같은 유효강성과 관계
된 하중을 인장유도하중이라고 한다.인장유도하중들은 다른 모든 분포하중들이
계산된 후에 계산될 것이다.왜냐하면 깃 인장은 공기력,관성력,구조적인 하중
등에 의존하기 때문이다.인장에 의해 유도된 분포하중들의 계산은 깃 끝에서 시
작한다.깃 끝에서 축방향 인장은 0이며 뿌리쪽으로 진행된다.인장유도하중은
변형된 봉의 평형방정식을 토대로 계산한다.

= 12 + 13
= +

(2-103)

여기서 12과 13는 변형없는 원추 깃 좌표계에서 변형 깃 좌표계로 변환하는

행렬의 요소이다. 는 특정 깃 단면에서 인장하중이고 윗첨자 ()는 모드하중
에 대한 인장유도하중의 기여가 모드형상의 깃 길이방향 좌표에 대한 1차 도함
수의 연산자로서 표현된다는 것을 나타낸다.
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2.4.6유한요소해석
유한요소해석은 깃 길이방향 변수를 제거함으로써 깃의 지배운동방정식인 편미
분방정식을 상미분방정식으로 변환하기 위해 사용된다.유한요소 식은 가중잉여
값들에 대한 갤러킨 방법을 기초로 하였다.요소에서 절점 자유도를 Fig.2.12에
제시하였다.절점 자유도의 전체 수는 11개이다.즉,요소의 양끝에서 플랩과 래
그굽힘에 의한 변위와 기울기가 8개,요소 양끝과 중간에서 비틀림 회전 3개이
다.Fig.2.12에서 는,래그자유도, 는 플랩자유도, φ는 비틀림자유도를 각각
나타낸다.

Root

Tip

φ1

φ
2

1
---

φ0

Torsion

v1,x

v0,x

v 0

v 1

Lagwise

w0

w1

w0,x

w1,x

Flapwise

Fig.2.12FiniteElementNodesandDegreesofFreedom.

각각의 절점에서 래그자유도,플랩자유도,비틀림자유도는 다음과 같다.

=[0 0, 1 1,] (2-104)

=[ 0 0, 1 1,] (2-105)

φ=[φ0 φ1/2 φ1] (2-106)
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요소의 하첨자 0과 0,는 요소 안쪽의 절점자유도를 나타내고 1과 1,는 요
소 바깥쪽의 절점 자유도를 나타내며 1/2는 요소 중간위치의 자유도를 나타낸
다. 번째 요소에 대한 절점 자유도 벡터는 다음과 같이 나타낸다.

=





φφφφ






(2-107)

Rigid
Section

Hub
Hinge

Blade Root
Finite

Elements

1

3

4

2

v1

v1,x

w1111
w1,x
φφφφ

1

φφφφ2

φφφφ4

φφφφ8

φφφφ6
v2

v2,x

w2222
w2,x
φφφφ

3

v3

v3,x

w3333
w3,x
φφφφ

5

v4

v4,x

w4444
w4,x
φφφφ

7

v5

v5,x

w5555
w5,x
φφφφ

9

Fig.2.13BladeDegreesofFreedom usingFourFiniteFlements.

각각의 요소의 자유도는 전체 자유도로 결합된다.유한요소수가 4개인 깃을
Fig.2.13에 나타냈었다.11개의 자유도를 가진 요소를 이용하면 깃에 대한 전체
자유도수 는 다음과 같다.

=( +1)×5+ =6 +5 (2-108)

여기서 는 사용된 요소 수이다.깃 뿌리의 구속조건을 적용하면 실제 자유

도 수는 줄어든다.관절형 회전익의 경우 안쪽 끝에서 플랩,래그,비틀림변위가
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0이므로 ( 1= 1=φ1=0)전체 자유도수는 3개가 줄어든다.무힌지 회전익의

경우 1= 1,= 1= 1,=φ1=0이므로 전체 자유도 수는 5개가 줄어든다.

이 식들은 같은 크기의 요소들을 요구하지 않지만 요소들은 요소경계에서 적합
성이 유지되도록 연속적인 보를 이루어야 한다.절점 자유도 벡터 에 포함된 자

유도는 다음 순서를 갖는다.

=





φφφφ






(2-109)

여기서

=[ 0 0, 1 1,⋯ ,] (2-110)

=[ 0 0, 1 1,⋯ ,] (2-111)

φφφφ =[φ0φ1⋯φ ] (2-112)

요소내의 임의의 점에서 변위들과 비틀림은 절점 자유도로부터 Hermite보간
다항식을 사용하여 계산할 수 있다.따라서 플랩과 래그에 대해 다항식 또는
형상함수를 다음과 같이 나타낼 수 있다.

()= ()=






1-3η2+2η3
η(1-2η+η2)
3η2-2η3
η(-η+η2)






(2-113)

여기서 는 요소길이, η= /는 와 함께 요소 안쪽에서부터 요소 내 임의

의 점 까지 무차원 거리이다. η=0는 요소 안쪽 절점을 나타내고 η=1는 요소
바깥쪽 절점을 나타낸다.비틀림에 대한 형상함수는 다음과 같다.

φ()=






1-3η+2η2
4η-4η2
-η+2η2





 (2-114)
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따라서 요소 내의 임의의 점 에서 플랩,래그,비틀림 변위들은 다음과 같이

나타낼 수 있다.

()= () () (2-115)

()= () () (2-116)

φ()= φ() φ() (2-117)

여기서 (), (), φ()는 절점 변위 등을 나타낸다.이 식들을 사용하면

깃 길이방향 위치와 시간에 대한 각각의 변위 도함수들은 쉽게 찾을 수 있다.이
것은 형상함수가 단지 깃 길이방향 위치의 함수이고 절점 변위가 시간의 함수라
는 사실로부터 나온다.그러므로 깃 길이방향 위치에 대한 도함수는 형상함수의
미분만을 요구한다.또한 시간에 대한 도함수는 절점 자유도의 미분만을 요구한
다.깃 길이방향 좌표에 대한 Hermite보간 다항식의 미분은 다음과 같다.

,()= ,()=1






-6η+6η2
(1-4η+3η2)
6η-6η2
(-2η+3η2)






(2-118)

,()= ,()= 12






-6+12η
(-4+6η)
6-12η
(-2+6η)






(2-119)

φ,()=1




-3+4η
4-8η
-1+4η




 (2-120)

이 식들을 이용하면 깃 길이방향 위치에 대한 변위들의 도함수는 다음과 같이
나타낼 수 있다.

,()= ,() () (2-121)

,()= ,() () (2-122)

,()= ,() () (2-123)
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,()= ,() () (2-124)

φ,()= φ,() φ() (2-125)

유사한 방법으로 시간에 대한 변위도함수는 다음과 같다.

(̇)= () ̇̇ ̇̇ () (2-126)

(̈)= () ̈̈ ̈̈ () (2-127)

(̇)= () ̇̇ ̇̇ () (2-128)

(̈)= () ̈̈ ̈̈ () (2-129)

φ̇()= φ() ̇̇ ̇̇
φ() (2-130)

φ̈()= φ() ̈̈ ̈̈
φ() (2-131)

변위들과 도함수들은 깃에 대하여 분포된 공기력,관성력,인장력,구조적인 하
중 등의 계산에서 사용된다.또한 래그감쇠기에 의한 모메트 계산에서도 사용된
다.그러므로 깃 길이방향을 따라 임의의 점에서 분포된 깃 하중도 계산될 수 있
다.분포된 절점 하중들은 변위량 들을 사용하여 계산된다.
갤러킨 유한요소법을 토대로 요소의 관성하중벡터는 다음과 같이 계산된다.

(2-132)

여기서 , , 는 각각 분포관성하중 와 의 성분이다.따라서 번째

요소에 대한 분포 절점 관성하중벡터는 다음과 같다.

=





φ






(2-133)

여기서 , ,
φ

는 각각 래그,플랩,비틀림 자유도에 대한 요소의 절점

관성하중벡터이다.래그,플랩하중에 대한 개별적인 절점 관성하중벡터는 다음과
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같다.

(2-134)

(2-135)

여기서 하첨자 0는 요소 안쪽절점에서 힘을 나타내고 0,는 요소 안쪽절점에
서 모멘트를 나타낸다.1는 요소 바깥절점에서 힘을 나타내고 과 1,는 요소 바
깥절점에서 모멘트를 나타낸다.비틀림 하중에 대해서 절점 관성하중벡터는 다음
과 같다.

(2-136)

여기서 1/2는 요소 중간위치의 하중을 나타낸다. 번째 요소와 관련된 절점
공력하중은 다음과 같다.

(2-137)

여기서 , , 는 변형없는 깃 좌표계에서 깃 단면 공력하중 와

의 성분이다.분포공력하중은 식(2.65)와 식(2.66)에 있다.절점 공력하중벡터의
요소 배열는 절점 관성하중벡터의 요소배열과 같다. 번째 요소와 관련된 절점
구조적인하중은 다음과 같다.
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=⌠⌡0{ ,()+ ,()
,()+ ,()
φ( )+ φ,( )} (2-138)

여기서 , , , , , 등은 구조 연산자들로 변형없는 원추

깃 좌표계에서 정의 되었었다.(2.4.3절)절점 구조하중벡터의 요소 배열은 절점
관성하중벡터의 요소배열과 같다.마지막으로 번째 요소와 관련된 절점 인장유
도하중은 다음과 같다.

=⌠⌡0{ ,()
,()
0 } (2-139)

분포 인장유도하중은 (식 2.103)에 있다.절점 인장유도하중벡터의 요소 배열은
절점 관성하중벡터의 요소배열과 같다.
깃 요소 각각에 대해 절점하중벡터를 얻기 위해 분포하중 적분을 수행해야 한
다.일반적으로 8점 가우시안 적분공식을 이용하여 수치적으로 적분을 수행한다.
그러므로 깃에 대하여 가우시안 점들의 총 수는 8 개 이다.일단 깃이 개

요소들로 나누어지면 가우시안 점들은 변하지 않는다.
요소의 절점 하중벡터에 대한 기여의 마지막 부분은 래그 감쇠기에 의해 만들
어지는 모멘트와 관련 있다.래그 감쇠기는 가장 안쪽요소의 안쪽 끝에 집중모멘
트 가 가해지는 것으로 모델링 된다.이 모메트는 변형없는 원추 깃 좌표계

에서 절점 하중벡터에 직접 적용된다.

1=[0 000 00 00] (2-140)

여기서 하첨자 ()1는 절점하중벡터가 가장 안쪽요소의 안쪽에만 작용한다는

것을 나타내고 , , 등은 모멘트의 성분들을 나타낸다.
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2.4.7깃 모드 형상
깃 모드 형상을 토대로 한 모드 좌표변환은 회전익 자유도 수를 줄이기 위해
수행된다.이 깃 모드형상들과 대응되는 고유진동수들은 감쇠 없이 진공에서 회
전하는 깃을 이용하여 계산한다.모드형상들과 고유진동수들을 결정하는 문제는
다음과 같다.

[ ] ̈ +[ ] =0 (2-141)

여기서 [ ]는 질량 행렬의 선형부분,[ ]는 강성 행렬의 선형부분, 는 유

한요소모델의 절점 변위벡터이다.일반적으로 질량행렬과 강성행렬은 비선형이고
명확하게 구성되지 않으므로 유한차분근사를 이용하여 선형행렬로 만든다.
관성,구조,인장하중 등은 깃 변위의 비선형함수 이므로 수치해석을 토대로 계
산을 수행한다.질량행렬의 선형부분 계산은 깃에 작용하는 관성하중들로부터 얻
어진다.깃에 작용하는 절점 관성하중벡터는 다음과 같다.

=





φ






(2-142)

=[ 1 1, 2 2,⋯ +1 +1,] (2-143)

=[ 1 1, 2 2,⋯ +1 +1,] (2-144)

φ
=[

φ1 φ2⋯ φ2 +1] (2-145)

질량행렬의 번째 열은 각각의 변위에 대한 번째 절점 가속도벡터 성분만 미

소 변화시켜서 얻는다.깃 관성하중벡터 식(2.142)이 ( ̈, ̇, )로 표현된

다면 질량행렬의 번째 열의 계산은 다음과 같이 쓸 수 있다.

= ( ,̈,)- (,,)
δ

(2-146)

여기서 ̈=δ 에서 δ는 미소변화크기, 는 번째 요소에서 임의의 한 개만을
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포함하는 벡터이고 나머지 요소는 이다.절점 가속도 벡터에 대한 각각의 요소
를 미소 변화시켜서 해당되는 열을 얻어 전체 질량행렬을 구성한다.강성행렬은
구조적,관성,인장하중 등에 의한 기여들을 조합하여 얻는다.구조적 하중들과
인장유도 하중들에 대한 절점 하중벡터들은 관성 절점 하중벡터들과 같은 방법
으로 계산한다(식(2.142)～ 식(2.145)).강성행렬의 번째 열은 절점 변위벡터의
번째 성분을 미소 변화시켜서 얻는다.

= (,, )- (,,)
δ

+ (,, )- (,,)
δ

+ (,, )- (,,)
δ

(2-147)

깃 모드 형상들은 다음 고유치 방정식을 풀어서 계산한다.

ω2[ ] +[ ] =0 (2-148)

여기서 는 모드변환행렬 []의 열을 형성하는 고유벡터들이다. 번째 고유

진동수 ω에 대한 번째 고유벡터는 번째 모드를 나타낸다.고유벡터들을 살펴

보면 몇 가지 경우에 모드형상 자체에서 유연 깃 모드의 고유연성특성을 나타내
는 플랩,래그,비틀림의 조합이 있다는 것을 알 수 있다.따라서 가장 지배적인
깃 끝 모드응답에 의존하는 각각의 모드를 정의하는 것이 관례이다.즉,플랩 또
는 래그 또는 비틀림 자유도인지를 정의해야 한다.그러므로 이 가장 큰 모

드형상 성분인 임의의 모드는 플랩모드로 식별된다. 이 가장 큰 모드형상 성

분이면 그 모드는 래그모드로 식별되고 φ 이 가장 큰 모드형상 성분이면 그 모

드는 비틀림 모드로 식별된다.이러한 정의들은 엄격한 것이 아니다.왜냐하면
모든 깃 모드들이 일반적으로 연성되어 플랩,래그,비틀림 성분들을 포함하기
때문이다.이것에 대한 예외는 관절형 회전익의 가장 낮은 진동수의 플랩,래그
모드 등이다.이 모드들은 강체모드들이고 대응하는 자유도는 변위들에 대해 깃
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길이방향을 따라 선형분포를 갖는다.모드형상 등은 지배적인 변위량인 깃 끝 처
짐을 1이 되도록 한다.이러한 방법을 이용하면 깃 끝 처짐의 RMS값은 항상 1
보다 크거나 같게 된다.

( 2+ 2+φ2)
1
2≥1 (2-149)

2.4.8모드 좌표변환
깃 운동을 나타내는 절점 자유도 전체수는 =5+6 인데 는 회전익

깃 동역학을 나타내는 2차 상미분방정식의 결과이다.자유도 수와 방정식 수를
줄이기 위해 모드좌표변환이 사용된다.유한요소 자유도벡터 는 모드좌표 변환

행렬[]와 모드계수들의 벡터 의 곱으로 나타낸다.

=[ ] (2-150)

[]의 열은 깃의 정규모드를 포함한다.그러므로 모드 등이 모드좌표변환

에 사용된다면 행렬[]는 행을 가지며 열을 가진다. 일반적으로

≪ 이다. 는 깃의 일반화된 좌표벡터이다.주 회전익 깃 모드형상들에 대

한 계산을 제외하면 유한요소 자유도벡터 는 명확하게 나타낼 수가 없다.대신

에 각 요소에 대한 자유도들을 추출한다.

=[ ] (2-151)

는 번째 요소의 자유도를 포함하고 [ ]는 번째 요소에 해당되는 행렬

[]의 부분행렬이다.식(2.132)와 식(2.137)～식(2.139)에 정의된 각 요소에 대한
절점 하중벡터를 자유도 수를 줄이는데 사용한 방법과 같은 방법으로 모드좌표
변환을 이용하여 모드하중벡터로 변환한다.요소의 절점하중벡터를 모드하중벡터
로 변환은 다음과 같다.
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=∑
=1[ ] (2-152)

=∑
=1[ ] (2-153)

=∑
=1[ ] (2-154)

=∑
=1[ ] (2-155)

=∑
=1[ ] (2-156)

절점하중벡터들의 이러한 변환은 깃 동력학을 나타내는 지배방정식을 만든다.
이 상미분 방정식은 다음과 같이 나타낸다.

= + + + + (2-157)

여기서 모드방정식 등의 전체 수는 깃 수 와 모드좌표변환에서 사용된 모드

형상 수 의 곱이 된다.
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222...555헬헬헬리리리콥콥콥터터터 운운운동동동방방방정정정식식식
헬리콥터 비선형운동방식은 기체축 좌표계에서 유도된다.

= ( ̇+ - + sinθ ) (2-158)

= ( ̇+ - - cosθ sinφ ) (2-159)

= ( ̇+ - - cosθcosφ ) (2-160)

= ̇- ̇- ̇- ( 2- 2)
- + -( - )

(2-161)

= ̇- ̇- ̇- (2- 2)
- + -( - )

(2-162)

= ̇- ̇- ̇- (2- 2)
- + -( - )

(2-163)

위 식의 좌변은 헬리콥터 무게중심에 가해진 외부 힘과 모멘트로 주 회전익과
꼬리회전익으로부터 발생되는 힘과 모멘트도 포함된다.우변은 작용하중에 대한
응답으로 기체의 강체운동을 나타낸다. 는 주 회전익 깃 질량을 뺀 전체 헬리
콥터 질량이다.주 회전익 깃 질량은 주 회전익 관성하중에 대한 방정식에서

항으로 포함되었다. 는 주 회전익 깃을 뺀 헬리콥터 관성모멘트 이다.주 회전

익 질량과 관성모멘트에 의한 하중은 기체의 선형가속도와 각가속도에 의존하고
식(2.158)～식(2.163)의 좌변에서 기체의 무게중심에 작용한 힘들과 모멘트들로
고려된다.작용한 힘들과 모멘트들은 주 회전익,꼬리회전익,동체,미부에 의한
모든 기여의 합이다.

= + + + + (2-164)

= + + + + (2-165)

= + + + + (2-166)

= + + + + (2-167)
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= + + + + (2-168)

= + + + + (2-169)

여기서 하첨자 , , , , 등은 각각 주 회전익,꼬리회전익,동체,수직
꼬리,수평꼬리등에서 발생된 하중을 나타낸다.헬리콥터 각속도와 오일러 각사
이의 운동학적 관계는 다음과 같다.

φ̇ = + tanθ sinφ + tanθ cosψ (2-170)

θ̇ = cosφ - sinφ (2-171)

ψ̇ = cosψ
cosθ + sinφ

cosθ (2-172)

2.5.1주 회전익 하중
주 회전익으로부터 기체에 기여되는 하중은 주 회전익의 공기력과 관성력이다.
분포 공력하중과 관성하중을 깃 길이방향을 따라 적분하면 관절형 회전익에 대
해 힌지에서 하중을 구할 수 있다.주 회전익 깃 운동방정식이 변형없는 원추 깃
좌표계에서 유도 되었으므로 적분된 하중은 이 좌표계에서 나타내진다.

=⌠⌡
1
( + ) 0 (2-173)

=⌠⌡
1

×( + ) 0+ (2-174)

여기서 , , 등은 앞 절에서 정의 되었다.이 하중들은 관절형 회전익

형상에 대해 힌지에 원점을 둔 회전좌표계에서 계산된다.
무힌지 회전익형상에 대해서 허브에 원점을 둔 회전좌표계에서 계산된다.(힌지
옵셋 가 0인 경우) 는 허브에 대한 변형 깃의 탄성축 위의 임의의 점 위치벡

터이다.

=0 + +́ +́ ́ (2-175)
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주 회전익 하중들은 기체축 좌표계로 변환되어야 한다.이 변환은 회전익 형상
에 의존한다.관절형 회전익 형상에 대해 플랩,래그모멘트 등이 힌지를 통해 전
달되지 않기 때문이다.무힌지 형상에 대해 주 회전익 단일 깃에 대한 힘과 모멘
트를 기체의 무게중심에 대해 나타내면 다음과 같다.

=











=[ /]-1[ /]-1[ /]-1







⌠
⌡
1

0
( + ) 0

⌠
⌡
1

0
( + ) 0

⌠
⌡
1

0
( + ) 0







(2-176)

=











=[ /]-1[ /]-1[ /]-1







⌠
⌡
1

0
( + ) 0+

⌠
⌡
1

0
( + ) 0+
⌠
⌡
1

0
( + ) 0+







+[ /]-1[ /]-1[ /]-1[⌠⌡10 ×( + ) 0](2-177)
+ ×

여기서 는 기체의 무게중심에 대한 허브의 위치벡터이다.

관절형 형상에 대해 플랩방향과 래그방향에서 힌지를 통해 전달되는 공력모멘
트와 관성모멘트는 없다.주 회전익에 의해 발생되는 힘들은 깃의 탄성영역에 걸
쳐 적분하여 얻는다.단일 깃에 대한 힘과 모멘트를 기체의 무게중심에 대해 나
타내면 다음과 같다.



-55-

=











=[ /]-1[ /]-1[ /]-1







⌠
⌡
1
( + ) 0

⌠
⌡
1
( + ) 0

⌠
⌡
1
( + ) 0







(2-178)

=











=[ /]-1[ /]-1[ /]-1





⌠⌡
1

0
( + ) 0+







+[ /]-1[ /]-1[ /]-1[ × ]+ × (2-179)

위의 모멘트 식에 대해 첫 번째 항에서 래그감쇠기와 관련된 모멘트 항은 3축
방향에서 모든 성분이 존재하고 분포관성하중과 분포공력하중에 의한 피칭모멘
트 요소만 힌지를 통해 허브로 전달된다.두 번째 항은 회전좌표계에서 허브에
대한 힌지 위치벡터 를 고려함으로써 깃 힌지에서 하중을 허브에서 모멘트로

전달한다.이때 는 다음과 같다.

= (2-180)

세 번째 항은 기체의 무게중심에 대한 허브 위치벡터 를 고려함으로써 허브

에서 하중을 기체의 무게중심에서 모멘트로 전달한다.
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Fig.2.14MainRotorEquationFlow.
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2.5.2동체 공력하중
동체에 작용하는 힘과 모멘트 등은 공기력에 의한 것이다.동체에 대한 공력계
수는 비선형 데이터 표로부터 얻는다.[14]공력하중은 주 회전익 간섭을 고려한
수정인자와 함께 동체 공력 기준점에서 자유유동속도를 토대로 한다.

= + - + (2-181)

= + - + (2-182)

= + - + (2-183)

여기서 , , 는 기체의 무게중심에 대한 동체의 공력 기준점의 위치벡

터 성분들이다. , , 은 주 회전익 후류,깃 끝 속도,후류휩쓸림각

등을 고려한 간섭속도이며 실험적인 결과를 토대로 한다.UH-60A에 대해 이 간
섭속도 성분은 다음과 같다.

= 0ν (β1,χ) (2-184)

=0 (2-185)

= 0ν (β1,χ) (2-186)

여기서 β1는 깃 끝 경로면의 종방향 기울기, 0는 주 회전익 후류,χ는 주 회

전익 후류 휩쓸림각이다.

χ=tan-1|0- |+β1 (2-187)

여기서 와 는 구동축 좌표계에서 자유유동속도 성분이다. ν (β1,χ)와

ν (β1,χ)은 데이터 표로부터 구해진다.[14]동체에서 받음각과 옆미끄럼각은

다음과 같다.

α=tan-1|| (2-188)
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β =tan-1 2+ 2 (2-189)

받음각은 기수를 들때 양의 방향이고,옆미끄럼각은 기수를 오른쪽으로 향할
때 양의 방향이다.동체의 공력기준점에서 동압은 다음과 같다.

= 12ρ(2+ 2+ 2) (2-190)

UH-60A에 대한 비선형 동체 공력계수들은 바람축 좌표계에서 정의된다.

=
α
(α )+

β
(β ) (2-191)

= (|β|) (2-192)

=
α
(α)+

β
(-β) (2-193)

=-
β

|β| (|β|) (2-194)

=
α
(α)- β

|β| α
(|β |) (2-195)

= (-β) (2-196)

바람축 좌표계에서 무차원 동체 공력하중은 다음과 같다.

=- - - (2-197)

=- - - (2-198)

동체의 국부 바람축 좌표계에서 하중들을 기체축 좌표계로 변환할 때 동체의
공력기준점에서 동체받음각과 옆미끄럼각을 고려해야 한다.변환행렬은 바람축
좌표계에서 기체축 좌표계로 변환되는 행렬과 유사하다.












=[ /]












(2-199)
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[ /]=






cosαcosβ cosαsinβ -sinα
sinβ cosβ 0

sinαcosβ -sinαsinβ cosα





 (2-200)

동체 공력하중들을 기체의 무게중심에서 나타내면 다음과 같다.

=











=[ /] =[ /]







-
-
-






(2-201)

=











=[ /] + × (2-202)

여기서 는 기체의 무게중심에 대한 동체의 공력기준점의 위치벡터로 다음과

같다.

= + + (2-203)
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Fig.2.15FuselageEquationFlow.
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2.5.3미부 공력하중
미부로부터 하중기여는 수평미익과 수직미익에 작용하는 공력하중이다.이 공
력하중은 수평미익과 수직미익의 공력기준점에서 합성속도를 기초로 하여 계산
한다.

C.PC.PC.PC.P

C.GC.GC.GC.G

Horizontal TailHorizontal TailHorizontal TailHorizontal Tail

vH

wH zH

yH

xH

uH

i b

j b

kb

Fig.2.16HorizontalTailAxesSystem.

C.PC.PC.PC.P

C.GC.GC.GC.G

Vertical Tail Vertical Tail Vertical Tail Vertical Tail 

u
V

vV

wV zV

yV

x
V k

b

i b

j b

Fig.2.17VerticalTailAxesSystem.
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= + ×ωωωω+ (2-204)

= + ×ωωωω+ (2-205)

여기서 와 는 수평미익과 수직미익에서 동압손실의 크기를 정의하는 실

험인자들이다. ×ωωωω와 ×ωωωω는 기체의 회전에 의한 속도성분들이고 와

는 주 회전익과 동체에 의한 간섭속도 성분이며 풍동시험을 통해서 얻는다.

UH-60A에 대해서 간섭속도는 주 회전익후류 0,깃 끝 속도,회전익후류 휩쓸림

각 χ등의 비선형 함수이다.

= 0ν (β1,χ) + 0ν (β1,χ) (2-206)

= 0ν (β1,χ) + 0ν (β1,χ) (2-207)

여기서 함수 ν (β1,χ), ν (β1,χ), ν (β1,χ), ν (β1,χ)등은 표 형

태로 제공된다.[14]미익에서 동압은 다음과 같다.

= 12ρ(2+ 2+ 2) (2-208)

= 12ρ(2+ 2+ 2) (2-209)

미익에서 받음각과 옆미끄럼각은 다음과 같다.

α =tan-1| |+θ0 (2-210)

β =tan-1 2+ 2 (2-211)

α =tan-1| | (2-212)

β =tan-1 2+ 2 (2-213)
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여기서 받음각은 기수를 들때 양의 방향,옆미끄럼각은 기수가 오른쪽으로 향
할 때 양의 방향이다.θ0는 UH-60A에만 있는 수평미익의 가변피치각을 나타내

며 비행속도함수로서 비행제어시스템에 의해 제어된다.미부에 작용하는 공력하
중 계산시 공력계수들은 국부 바람축 좌표계에서 주어진다.

= (α ) (2-214)

= (|α |) (2-215)

= (β ) (2-216)

= (|β |) (2-217)

수평미익과 수직미익의 국부 바람축 좌표계에서 공력하중은 다음과 같이 나타
낼 수 있다.

=- - (2-218)

=- - (2-219)

여기서 와 는 각각 수평미익 표면적과 수직미익 표면적을 나타낸다.이

하중들은 기체축 좌표계로 변환되어야 한다.












=[ /]-1












(2-220)

/=






cos(α -θ0)cosβ cos(α -θ0)sinβ -sin(α -θ )
sinβ -cosβ 0

sin(α -θ0)cosβ sin(α -θ0)sinβ cos(α -θ0)







(2-221)
이 변환행렬을 이용하면 수평미익 공력하중을 기체의 무게중심으로 변환할 수
있다.
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=











=[ /]-1 (2-222)

=











= × (2-223)

= + + (2-224)

여기서 는 기체의 무게중심에 대한 수평미익 공력기준점의 위치벡터이다.

유사한 방법으로 수직미익에 대한 변환행렬과 공력하중을 기체의 무게중심에서
나타내면 다음과 같다.












=[ /]-1












(2-225)

/=






cosα cosβ cosα sinβ -sinα
sinβ -cosβ 0

sinα cosβ -sinα sinβ cosα





 (2-226)

=











=[ /]-1 (2-227)

=











= × (2-228)

= + + (2-229)

여기서 는 기체의 무게중심에 대한 수직미익 공력기준점의 위치벡터이다.
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Fig.2.18EmpennageEquationFlow.
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2.5.4꼬리 회전익 하중
꼬리 회전익은 단순화된 닫힌형태의 Bailey해의 수정에 토대를 두고 모델링한
다.[12]

BodyBodyBodyBody

AxesAxesAxesAxes

Tail RotorTail RotorTail RotorTail Rotor

Shaft AxesShaft AxesShaft AxesShaft Axes

ΓΓΓΓ

BodyBodyBodyBody

AxesAxesAxesAxes
kb

j b

i b

z tr

y tr

x tr

cgcgcgcg

kb

cgcgcgcg

Ttl

Fig.2.19TaliRotorAxesSystem.

꼬리 회전익의 공기유동속도벡터는 기체축 좌표계에서 다음과 같다.

= + ×ωωωω+ (2-230)

여기서 는 동체,주 회전익 후류 등에 의한 간섭속도로 주 회전익 후류,깃

끝 속도,후류 휩쓸림각 등의 함수 이다.

= 0ν (β1,χ) + 0ν (β1,χ) (2-231)

여기서 , , 등은 꼬리회전익의 국부좌표계와 관련된 단위벡터이고 함

수 ν (β1,χ)와 ν (β1,χ)는 데이터 표로부터 제공된다.[14]기체의 무게중

심에 대한 꼬리 회전익허브의 위치벡터 은 다음과 같다.

= + + (2-232)
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꼬리 회전익 허브의 속도성분을 기체축 좌표계에서 나타내면 다음과 같다.

= + - + (2-233)

= + - + (2-234)

= + - + (2-235)

이 속도 성분들은 국부 꼬리 회전익 좌표계 속도성분들로 나타내기 위해서는
좌표변환이 필요한데 좌표변환 행렬은 축에 관하여 꼬리 회전익 기울기각 만

큼 회전하여 얻는다.

[ /]=




1 0 0
0 cosΓ sinΓ
0-sinΓ cosΓ




 (2-236)

따라서 국부 꼬리 회전익 좌표계에서 속도성분은 다음과 같다.












=[ /]











 (2-237)

여기서 하첨자 는 국부 꼬리 회전익좌표계의 속도성분을 나타낸다.Bailey해
석을 이용하면 꼬리 회전익 추력에 대한 최종식은 다음과 같다.

=2ρ(π )2ν (Ω )2 (2-238)

여기서 와 Ω는 꼬리 회전익 반경과 회전각속도를 나타내고,ν는 꼬리 회

전익 유도속도, 는 꼬리 회전익 허브에서 공기유동의 총 속도, 는 수직미

익의 존재로 인해 고려되는 꼬리 회전익 방해인자의 실험적인 값이다.[14]국부
꼬리 회전익 좌표계에서 공기유동의 총 속도는 다음과 같다.

= μ2+λ2 (2-239)

μ = 2+ 2 (2-240)

λ= -ν (2-241)
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꼬리 회전익에 의해 만들어지는 토크는 다음과 같다.

= 12ρ(Ω )2π 3 (2-242)

꼬리 회전익에 의해 본 연구에서 고려된 하중들은 단지 국부 꼬리 회전익 좌표
계에서 추력과 토크에 의한 하중뿐이다.

=- (2-243)

=- (2-244)

기체의 무게중심에 대한 꼬리 회전익 하중은 국부 꼬리 회전익 좌표계 성분을
기체축 좌표계 성분으로 변환하는 행렬을 이용하여 얻는다.

=










=[ /






-1

(2-245)

=











=[ /]-1 + × (2-246)

222...666꼬꼬꼬리리리 회회회전전전익익익 유유유입입입유유유동동동역역역학학학
꼬리 회전익 유입유동역학은 Pitt-Peters[15]의 동적 유입유동 이론에 근거를
두며 꼬리 회전익 유입유동의 sine성분과 cosine성분은 0으로 한다.이것은 꼬리
회전익의 동적유입유동을 단일 방정식으로 줄인다.

1
Ω

τ ν ̇+ν= (2-247)

여기서

τ= 1 4
3π (2-248)

= 1
2 (2-249)
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는 꼬리 회전익에서 총 유도속도로 다음과 같다.

= μ2+λ2 (2-250)

꼬리 회전익의 추력계수 는 다음과 같다.

(2-251)

여기서 Ω는 꼬리 회전익 회전각속도, 는 꼬리 회전익 반경, 는 꼬리 회

전익 추력이다.
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Tail Rotor Body Axes Velocities

Body to Local Axes Transformation

Tail Rotor Thrust and Torque

Tail Rotor Inflow

Local to Body axes Transformation

To Motion Module

ub wbvb p q r

ννννxw tr ννννz w tr

utr wtrv tr

Xtr Y tr Ztr L tr Mtr Ntr

νννν t

Ctl/b[ ]

T tl Qtl

Fig.2.20TailRotorEquationFlow.
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222...777동동동적적적 유유유입입입유유유동동동 모모모델델델
2가지 동적유입유동 모델이 주 회전익 유입유동을 제공하기 위해 사용된다.첫
번째 사용된 동적유입유동 모델은 Pitt-Peters[15]모델이다.이것은 3가지 상태모
델로 균일유입유동 성분 0,sine유입유동성분 ,cosine유입유동성분 등이 있

다.이들의 유입유동분포는 1차 조화함수의 회전방위각 분포와 선형반경방향 분
포를 갖는다.이 유입유동 모델은 단지 끌리는 후류효과로 고려되므로 준 정상상
태 공기역학 모델과 갈등을 일으키지 않는다는 것이 주목된다.깃 단면 공기역학
하중은 준 정상상태 공기역학을 고려하여 계산한다.동적유입유동 방정식들은 유
입유동역학을 선형 1차 형태에서 공기역학 하중과 관련시킨다.
깃 끝 경로면 좌표계에서 표현된 동적 유입유동방정식은 다음과 같다.

1
Ω







̇0
̇

̇






+ -1







0




=





-
-





 (2-252)

여기서 는 비정상 후류에 의한 시간지연 효과를 나타내는 질량행렬항, 는

유입유동 이득행렬로 비선형 형태이다. , , 등은 바람축 좌표계에서

각각 순간적인 회전익 추력,롤링모멘트,피칭모멘트 계수를 나타낸다.





-
-






=







1 0 0
0 cosβ sinβ
0-sinβ cosβ











 1
- 2






(2-253)







0




=







1 0 0
0 cosβ sinβ
0-sinβ cosβ













λ0
λ

λ






(2-254)

식(2.252)는 비회전 허브 좌표계에서 다음과 같다.

1
Ω[ττττ]







λ0̇
λ ̇

λ ̇






+






λ0
λ

λ






=





 1
- 2





 (2-255)
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[ττττ]= (2-256)

=







8
3π 0 0

0 16
45π 0

0 0 16
45π







(2-257)

유입유동 이득행렬

=







1
2 0 15π

64 tanχ

2
0 -4

(1+cosχ) 0
15π
64 tanχ

2 0 -4cosχ
(1+cosχ)







(2-258)

여기서 χ는 후류 휩쓸림각, 는 회전익 회전면 중심에서 정규화된 총 속도,

는 질량유량 파라미터로 각각 다음과 같다.

χ=tan-1(|λ|Ω )+β1 (2-259)

= (μ2+λ2) (2-260)

= [μ
2+λ(λ+ν0)] (2-261)

행렬 [ττττ]는 다음과 같다.

[ττττ]=







1 4
3π 0 -1

12 tanχ

2
0 64

45π (1+cosχ) 0
5
8 tanχ

2 0 64cosχ
45π (1+cosχ)







(2-262)

비회전 허브평면에서 힘과 모멘트계수(식(2.253))등은 단지 회전익 공력하중
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등에 토대를 두며 분포공력 과 모멘트 를 적분함으로써 계산된다.그러므로

공력하중계수들은 다음과 같다.

=⌠⌡
1

0
(2-263)

1=⌠⌡
1

0
( cosψ- sinψ) (2-264)

- 2=⌠⌡
1

0
(- cosψ- sinψ) (2-265)

주어진 반경방향 위치 과 회전 방위각 ψ에서 유입유동은 유입유동계수들로부
터 계산한다.

λ(,ψ)=λ0+λ sinψ+λ cosψ (2-266)

여기서 는 무차원 깃 길이방향 위치를 나타낸다.유입유동은 변형없는 원추

깃 좌표계에서 공기역학 모델로 삽입되어야 하는데 이때 원추각 β에 의한 변환

이 필요하다.즉,

λ (,ψ)=cosβ (λ0+λ sinψ+λ cosψ) (2-267)

이 유입유동 식은 식(2.39)의 공기역학모델에 대입해야 한다.
두 번째 유입유동 모델은 확장된 동적유입유동 모델[13]로 선형유입유동 분포
에서 깃 끝 경로면(TPP)의 피치각속도와 롤각속도에 의한 후류 뒤틀림 효과 등
을 포함한다.이것은 3가지 상태모델로 균일유입유동 성분 λ0,sine유입유동성분

λ,cosine유입유동성분 λ등이 각각 존재한다.제자리 비행조건에 대해 비회전

허브고정 좌표계에서 유입유동 지배방정식인 식(2-252)는 다음과 같이 쓸 수 있
다.
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1
Ω
[ττττ]







λ0̇
λ ̇

λ ̇






+






λ0
λ

λ






=





 1
- 2






+







00 0
0μ 0
00μ







+












0 0 0
0+ 1́ 0
0 0 + 1́

(2-268)

여기서 는 천이에 의한 항으로 본 논문에서는 0으로 가정한다. 는 주 회

전익 피치각속도와 롤 각속도에 의한 후류의 곡률에 의한 것으로 와 에 깃 끝

경로면의 종방향 플랩각속도와 횡방향 플랩각속도 1́와 1́를 더한 것이다.깃 길

이방향 위치 과 회전방위각 위치 ψ가 주어지면 유입유동은 식(2-266)로 계산하
고 나서 식(2-267)을 사용해서 변형없는 원추 깃 좌표계로 변환한다.그런 다음
공기역학 모델 식(2-39)에 대입한다.
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222...888비비비정정정상상상상상상태태태 공공공력력력하하하중중중
주 회전익 깃 단면에서 비정상상태 공기역학 모델링은 대부분 비정상 공기역학
현상들이 중요한 역할을 하는 회전익 진동하중과 공력탄성학적 안정성에 관련된
분야에 적용되었다.즉 헬리콥터 비행역학에 적용된 사례는 거의 없다고 알려졌
다.[11]비정상상태 공기역학은 깃 단면에서 발생되는 힘과 모멘트의 크기와 위상
을 변화시킨다.결과적으로 주 회전익 회전면에서 양력분포 변화을 일으켜 회전
익에 의해 발생되는 피칭과 롤링모멘트를 변화시킨다.본 논문에서는 비정상상태
공기역학 효과를 사이클릭 피치 입력에 의한 탈축(off-axis)응답을 조사하기 위해
수행하였다.깃 운동방정식에서 비정상상태 공기역학 모델링은 계산 수행 측면에
서 Leishman_Nguyen의 상태공간 형태을 이용하였다.[11][12]
에어포일의 비정상 수직력 계수 과 피칭모멘트 계수 은 비정상 공력하

중이 계산되는 깃 길이방향위치의 각각에 대해서 8개의 상태방정식으로 결정된
다.비정상 상태변수들은 수직력 계수들에 대하여 순환기여부분과 비순환기여부
분으로 나누어 져서 피칭모멘트 계수에 대한 기여로 모아진다.1개의 깃 길이방
향 위치에 대해 상태방정식 형태는 다음과 같다.


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[ ]α (2-269)

여기서

1=-(2)β2 1, 2=-(2)β2 2, 3=-( 1
α ), 4=-( 1 ),



-76-

5=- 1
3 α

, 6=- 1
4 α

, 7=-(2)β2 5, 8=- 1
4

,

= ,
α= 1
(1- )+πβ 2( 1 1+ 2 2)

,

= 1
(1- )+2πβ 2( 1 1+ 2 2)

,
α = 3 4+ 4 3

3 4(1- ) ,

= 7
15(1- )+3πβ 2

5
,α3/4=α + 2

는 국부 에어포일 시위길이, 는 국부마하수, 는 국부 공기유동속도,β는
국부 Glauert압축성 인자, α는 1/4시위에서 정의되는 국부 받음각, 는 국부

에어포일 피치각속도이다.
다른 파라메터들은 이론적인 결과와 실험적인 비교등을 토대로 한 경험적인 상
수들로 Table2.1에 나타내었다.

Parameter 1 2 3 4 1 2 3 4 5
Value 0.3 0.7 1.5 -0.5 0.14 0.53 0.25 0.1 0.5

Table2.2UnsteadyAerodynamicsEmpiricalParameters.

공력계수등은 다음과 같은 식을 통해 계산된다.

= α(1 1 1+ 2 2 2) (2-270)

α
= 4[ 3 3+α ] (2-271)

= 1[ 4 4+ ] (2-272)

α
=- 1[(5 3 5+ 6 4 6)+α] (2-273)
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=- π

16(2)β 7 (2-274)

=- 7
12 (8 8+ ) (2-275)

여기서 는 수직력 계수에 대한 순환기여,
α

는 받음각으로부터 수직력 계

수에 대한 비순환 기여, 는 에어포일 피칭각속도로부터 수직력 계수에 대한

비순환기여,
α

는 받음각으로부터 피칭모멘트 계수에 대한 비순환기여, 는

에어포일 피칭각속도로부터 피칭모멘트 계수에 대한 순환기여, 는 에어포일

피칭각속도로부터 피칭모멘트 계수에 대한 비순환 기여이다.
최종적으로 양력,항력,피칭모멘트 계수 등은 다음과 같이 계산된다.

= +
α
+ (2-276)

= 0+(1-η) sinα (2-277)

= - sinα
cosα (2-278)

= 0+ α
+ + (2-279)

여기서
0
는 형상항력계수,η는 압력 회복계수,

0
는 영 양력 피칭모멘트계

수이다.
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222...999운운운동동동방방방정정정식식식의의의 조조조합합합
각 부분별로 헬리콥터 동역학을 나타내는 운동방정식은 앞 절에서 유도되었으
며 이를 다 함께 표현하는 운동방정식은 1차 상미분 방정식형태로 다음과 같이
정식화 된다.

̇̇ ̇̇= ( ̇̇ ̇̇,,;) (2-280)
그렇지만 운동방정식 형태는 우변에 상태도함수가 존재하므로 선형모델 또는
시간응답을 계산할 때 복잡하다.따라서 우변에 나타나는 상태도함수들을 좌변으
로 옮겨야 한다.우변 상태도함수 항들은 주 회전익과 동체방정식의 가속도항으
로부터 나온다.특히,주 회전익에 대해 이들 항은 주 회전익의 관성과 관련 있
다.구조 또는 공력부분으로 된 가속도 종속항 들은 무시된다.우변에 나타나는
상태도함수들은 다음과 같이 정리한다.

̇̇ ̇=̇[ ̇ ̇ ̇ ̇ ̇ ̇ φ̇ θ̇ ψ̇ λ̇0 λ̇ λ̇ λ ̇ ̇11 ̇
1
2 ̇

1
3 ̇

1
4 ̈

1
1 ̈

1
2 ̈

1
3 ̈

1
4

⋯ ̇ 1 ̇ 2 ̇ 3 ̇ 4 ̈ 1 ̈ 2 ̈ 3 ̈ 4]
(2-281)

여기서 ̇ ̇ ̇ ̇ ̇ ̇ φ̇ θ̇ ψ̇등은 기체의 무게중심에 대한 선형가속도와 각가

속도, λ̇0λ̇ λ̇ λ등̇은 주 회전익과 꼬리회전익에 대한 동적유입유동계수들의

시간도함수, ̇ 와 ̈ 는 번째 정상모드에 대한 번째 깃의 일반화된 속도와 가

속도이다.
방정식 로부터 가속도와 관련된 항을 따로 분리하여 나타내면 다음과 같다.

̇̇ ̇=̇ ( ̇̇ ̇;̇)+ (,;) (2-282)

여기서, 는 가속도 종속항이 제거된 운동방정식이다.

가속도와 관련된 항을 선형항만 남기면 다음과 같이 된다.

( ̇̇ ̇;̇)= ̇̇ ̇̇ (2-283)

는 미소교란을 사용하여 수치적으로 계산된 관성연성 행렬이다.이것을 식

(2-282)에 대입하면 요구하는 1차 형태의 운동방정식이 얻어진다.
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̇̇ ̇̇= ̇̇ ̇̇+ (,;) (2-284)

̇̇ ̇̇=(- )-1 (, ;) (2-285)

̇̇ ̇̇= (,;) (2-286)

이 방법을 이용해 일반화된 가속도 ̈̈ ̈는̈ 깃 동역학을 지배하는 2차 상미분 방
정식의 좌변으로 옮겨진다.따라서 깃 운동을 지배하는 상미분 방정식은 다음과
같은 형태를 갖는다.

̈̈ ̈̈= ( ̇̇ ̇,̇) (2-287)
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제제제 333장장장 트트트림림림계계계산산산
333...111트트트림림림과과과정정정
헬리콥터의 트림상태 계산에 사용된 방법 등을 나타내며 헬리콥터의 수학모델
을 나타내는 식(2-1)에서 연립 상미분방정식을 연립 대수방정식으로 변환하고 표
준 비선형 함수 해법 알고리듬을 적용하여 수치 계산한다.본 연구에 적용된 해
법은 PowellHybrid 알고리듬으로 자코비안에 대해 유한차분근사를 사용했
다.[12][15]
3.1.1비행조건
트림을 위한 비행조건은 정상상태 균형(coordinated)나선 선회비행이다.직선
수평비행은 선회비행의 특별한 경우로서 비행경로각과 선회율이 0인 경우이다.

XXXX bbbb

YYYY bbbb ZZZZ bbbb

mgmgmgmg

VVVV
γγγγ

cgcgcgcg

ψ
....

Fig.3.1GeometryofCoordinatedTurn.

3.1.2트림문제의 미지수
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트림문제의 미지수들은 벡터 로 모아진다.즉 강체부분,주 회전익부분,유입
유동부분으로 분할된다.

=











(3-1)

강체 부분은 헬리콥터 전체 트림에 관련된 트림과정 미지수들을 포함한다.

=[θ0θ1 θ1θ α β φ θ λ ] (3-2)

여기서 θ0,θ1 ,θ1는 주 회전익의 트림조종 설정값이고 θ는 꼬리 회전익

트림조종 설정값이다. α와 β는 각각 동체의 트림 받음각과 옆미끄럼각 이다.

φ와 θ는 각각 동체의 트림 롤자세각과 피치자세각이다. λ는 트림 꼬리 회전

익 균일 유입유동이다.하첨자 ()는 동체와 관련된 양을 나타낸다. α와 β가

구해지면 기체축에 대한 속도성분과 각속도 성분은 다음과 같이 계산할 수 있다.

= cosα cosβ (3-3)

= sinβ (3-4)

= sinα cosβ (3-5)

=- ψ̇sinθ (3-6)

= ψ̇sinφ cosθ (3-7)

= ψ̇cosφ cosθ (3-8)

주 회전익 부분은 트림에 대해 유지되는 깃 모드들의 푸리에 급수전개 계수들
을 포함한다.트림조건에서 깃 운동은 주기적이고 깃 모드의 일반화된 좌표는 고
차항이 제거된 푸리에 급수에 의해 근사된다.이 푸리에 급수전개에서 계수들은
트림문제의 미지수가 된다.

(ψ)≈ (ψ)= 0+∑=1( cosψ+ sinψ) (3-9)
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여기서 0는 번째 모드 급수전개에서 상수항의 계수, 와 은 각각 번째

모드 급수전개에서 번째 코사인항과 사인항의 계수들이다. 는 각각의 모드에

대한 급수전개에서 조화함수 수이고, 는 트림진행 동안 유지되는 주 회전익

모드 수이다.따라서 은 다음과 같다.

=[1
0
1
1

1
1
1
2
1
2⋯ 1 1 ⋯ 0 1 1 2 2⋯ ] (3-10)

깃 들은 모두 동일하다고 가정되므로 트림에서 모두 동일한 운동을 수행한다.
그러므로 하나의 깃 운동만 고려하면 된다.주 회전익 유입유동을 나타내는 는

다음과 같다.

=[λ0λ λ] (3-11)

여기서 λ0는 균일 유입유동 성분이고,λ와 λ는 각각 사인항과 코사인항의 유

입유동성분이다.따라서 동적유입유동 모델과 관련된 트림 미지수 수는 3개이다.
와 의 트림 미지수 수는 각각 9개와 (2 +1)개이다.그러므로 전체 트

림 미지수 수는 12+ (2 +1)개이다
333...222트트트림림림문문문제제제 정정정식식식화화화
트림 문제는 비선형 연립 대수방정식으로 정식화 되며 기호로 다음과 같이 나
타낸다.

()=0 (3-12)
방정식 벡터 는 3부분으로 분할된다.

=











(3-13)

여기서 는 동체상에서 모든 힘과 모멘트 평형을 나타내는 식과 선회비행에

서 만족되어야 하는 기하학적 조건과 동적조건 등을 포함하는 식을 나타낸다.평
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균 꼬리회전익 유입유동에 대한 식도 포함된다. 은 주 회전익 깃 동역학의 주

기적인 특성을 나타내는 식 등을 포함한다. 는 주 회전익 유입유동 모델과 관

계된 트림방정식을 포함한다.즉,이들은 주 회전익 유입유동에 관련된 조화함수
의 도함수를 주 회전익 1회전에 걸쳐 평균을 취했을 때 0이 되어야 하는 필요조
건을 나타낸다.

TrimTrimTrimTrim

GuessGuessGuessGuess

TrimTrimTrimTrim

SoultionSoultionSoultionSoultion

AlgebraicAlgebraicAlgebraicAlgebraic

EquationEquationEquationEquation

SolverSolverSolverSolver

TentativeTentativeTentativeTentative

SolutionSolutionSolutionSolution

TrimTrimTrimTrim

EquationsEquationsEquationsEquations

EquationEquationEquationEquation

ResidualsResidualsResidualsResiduals

Trim LoopTrim LoopTrim LoopTrim Loop

Fig.3.2BlockDiagram oftheTrim Procedure.

3.2.1동체 트림 방정식
동체 트림 식은 헬리콥터의 트림상태와 꼬리 회전익 유입유동을 나타내는 9개
의 대수 방정식으로 구성된다.
3.2.1.1힘과 모멘트 평형
이방정식들은 6개로 구성되며 선형가속도와 각가속도 방정식이 로터 1회전에
걸쳐 평균을 취했을 때 0이 되어야 한다.
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⌠
⌡
2π

0
̇ ψ=0 (3-14)

⌠
⌡
2π

0
̇ ψ=0 (3-15)

⌠
⌡
2π

0
̇ ψ=0 (3-16)

⌠
⌡
2π

0
̇ ψ=0 (3-17)

⌠
⌡
2π

0
̇ ψ=0 (3-18)

⌠
⌡
2π

0
̇ ψ=0 (3-19)

3.2.1.2균형 선회 트림식
주 회전익 1회전에 걸쳐 축 방향 힘 성분들에 대해 평균을 취했을 때 순 힘
의 합이 0이 되어야 한다.

⌠
⌡
2π

0[sinφ - ψ̇ (cosα cosφ +sinα tanθ)cosβ] ψ=0 (3-20)

직선비행에서 ψ̇=0이므로 위 식은 다음과 같이 된다.

⌠
⌡
2π

0
sinφ ψ=0 (3-21)

이것은 균형 선회방정식이 직선비행에서 평균 롤각이 비행속도에 관계없이 0이
라는 것을 의미한다.헬리콥터는 수직꼬리를 가졌기 때문에 횡방향 힘들과 요 모
멘트들이 수직꼬리에 의해 발생되므로 고속비행에서 이 가정은 합리적이다.속도
가 감소함에 따라 수직꼬리는 낮은 효과를 가지므로 축을 따라 횡방향 힘평형
을 달성하기 위해서 롤각 φ를 통해 횡방향 부가성분을 발생하는 것이 필요하다.

그러므로 제자리비행과 저속 비행에서 φ=0는 좋은 가정이 아닐 수도 있다.실
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제로 φ와 β사이에 절충이 존재하며 직선비행 경우에 결정되지 않은 트림문제

의 일부분이 된다.수학적으로 ψ̇=0일때 식 (3-20)의 해는 φ와 β의 수 많은
조합 중에 단지 1개에 불과하다는 것을 의미한다.균형선회 방정식에서 모호함을
제거하기 위해 (식 3-20)는 전진비 μ=0.1이상의 직선비행에서 사용된다.전진
비 μ=0.1이하에 대해 균형선회 식은 옆미끄럼각의 평균을 0으로 한 식이다.

⌠
⌡
2π

0
β ψ=0 (3-22)

이때의 트림은 일반적으로 0이 아닌 φ각에 대해 변화를 주어 달성된다.

3.2.1.3받음각과 오일러 피치각 사이의 관계식
이 식은 동체의 비행 경로각 γ,받음각,옆미끄럼각,롤각,피치각 등의 사이의
운동학적 관계를 나타낸다.

⌠
⌡
2π

0
[cosα cosβ sinθ-(sinβ sinφ +sinα cosβ cosφ)cosθ

- sinγ]ψ=0
(3-23)

3.2.1.4꼬리 회전익 유입유동식
이 식은 주 회전익 1회전에 걸쳐 꼬리 회전익 유입유동을 평균취하면 상수가
되어야 한다는 조건이다.

⌠
⌡
2π

0
ν ̇ ψ=0 (3-24)

3.2.2깃 트림 방정식
갤러킨 기법은 깃 운동에 대한 상미분 방정식을 일련의 비선형 대수방정식으로
변환하기 위해 사용된다.깃 운동은 주기적인 것으로 가정하고 일반화된 좌표들
과 도함수들은 고차항을 뺀 푸리에급수 전개를 통해 얻는다.

(ψ)≈ (ψ)= 0+∑=1( cosψ+ sinψ) (3-25)
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̇ (ψ)≈ ̇ (ψ)= Ω∑
=1(- sinψ+ cosψ) (3-26)

̈ (ψ)≈ ̈ (ψ)=-Ω2∑
=1( cosψ+ sinψ) (3-27)

여기서 (ψ)는 모드좌표변환에서 번째 모드로 참조되고 는 일반화된 좌
표의 근사에 대한 푸리에급수 전개에서 가장 높은 조화함수 차수를 나타낸다.각
각의 모드에 대한 일반화된 좌표들은 벡터형태로 다음과 같이 나타낼 수 있다.

=[ 1 2⋯ ] (3-28)

̇̇ ̇̇=[ ̇
1
̇
2⋯ ̇ ] (3-29)

̈̈ ̈̈=[ ̈
1
̈
2⋯ ̈ ] (3-30)

푸리에급수 전개로부터 계산된 일반화된 좌표와 도함수의 근사 벡터는 다음과
같이 나타낼 수 있다.

=[ 1 2 ⋯ ] (3-31)

̇̇ ̇̇ =[ ̇ 1 ̇ 2⋯ ̇ ] (3-32)

̈̈ ̈̈ =[ ̈ 1 ̈ 2⋯ ̈ ] (3-33)

단일 깃 운동을 지배하는 상미분 방정식을 다음과 같이 나타낼 수 있다.

̈̈ ̈̈= ( ̇̇ ̇,̇) (3-34)

일반적으로 에 대한 근사해를 이 식에 대입하면 방정식은 완전히 만족되지
않을 것이다.그래서 0이 아닌 오차벡터

εεεε
를 정의하는 것이 일반적이다.

εεεε(ψ)= ̈̈ ̈̈ - ( ̇̇ ̇̇ , ) (3-35)

여기서
εεεε
벡터는 모드좌표변환에서 사용된 각각의 깃 모드에 대해 1개요소를

포함한다.갤러킨 기법에 따라 평균 오차 벡터
εεεε
를 최소화하는 0, , 의
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선택은 다음 방정식을 만족시켜야 한다.

⌠
⌡
2π

0
ε (ψ) ψ=0 (3-36)

⌠
⌡
2π

0
ε (ψ)cosψ ψ=0 =1,⋯⋯, (3-37)

⌠
⌡
2π

0
ε (ψ)sinψ ψ=0 =1,⋯⋯, (3-38)

식(3-36),(3-37),(3-38)은 1+2 개의 벡터 대수방정식을 낳고 모드좌표변환

에서 사용된 모드가 개라면 총 (1+2 ) 개의 스칼라 방정식이 된다.이

식들은 벡터 트림방정식의 부분을 구성한다.
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3.2.3동적유입유동 트림 방정식
동적유입유동 모델은 2.7절에 설명되었다.따라서 1차 형태로 나타내었기 때문
에 처리방식은 같다.대응되는 트림방정식은 각각의 동적유입유동계수에 대한 도
함수가 주 회전익 1회전당 평균이 0이 되어야 한다는 것이다.

⌠
⌡
2π

0
λ̇ 0 ψ=0 (3-39)

⌠
⌡
2π

0
λ̇ ψ=0 (3-40)

⌠
⌡
2π

0
λ̇ ψ=0 (3-41)

주 회전익 유입유동 트림방정식 수는 3이고 이들 방정식 등은 트림벡터방정식
의 부분을 구성한다.
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제제제 444장장장 비비비선선선형형형 운운운동동동방방방정정정식식식 선선선형형형화화화 및및및 시시시간간간적적적분분분

이 장에서는 회전익과 동체가 결합된 시스템의 선형모델을 추출하는데 사용한
기법들을 나타낸다.선형모델은 명시된 평형상태에 대해 미소 교란된 운동을 나
타낸다.이러한 과정이 임의의 비행조건에 대한 선형화를 위해 타당할 지라도 본
연구에서는 트림된 평형조건 등을 사용한다.선형모델에서 상태벡터는 헬리콥터
의 속도성분,각속도성분,자세각 성분,회전익 동역학을 나타내는 일반좌표성분,
주 회전익과 꼬리회전익의 유입유동 성분들로 구성된다.

444...111비비비선선선형형형 운운운동동동방방방정정정식식식 선선선형형형화화화
선형모델은 비선형 시스템 를 트림된 평형상태에 관한 미분방정식에 대해 1
차 Taylor급수 전개하여 얻는다.평형상태는 상태벡터 과 제어벡터 의

알맞은 값에 의해 정의된다.회전좌표계에서 상태벡터 은 회전익동역학을 포

함하기 때문에 정상상태 직선 비행에서 조차 시변계수를 갖는다.이러한 사실은
제자리 비행에서도 알 수 있다.즉,트림을 유지하기 위해 필요한 종방향과 횡방
향 사이클릭 피치의 미소량에 의한 시간변화가 존재한다.회전좌표계에서 상태벡
터는 회전방위각 ψ에 대해 정의된다.트림조건에 대해 비선형방정식 의 Taylor

급수 전개는 다음과 같다.

Δ ̇=[∂∂ ]=
Δ +[∂∂ ]=

Δ + (∥Δ ∥2,∥Δ ∥2) (4-1)

여기서 미소교란 된 상태벡터와 제어벡터는 다음과 같이 나타낼 수 있다.

Δ ̇̇ ̇̇= ̇- ̇ (4-2)

Δ = - (4-3)

Δ = - (4-4)
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[∂∂ ] ≈ [ Δ

Δ ] =
= (4-5)

[∂∂ ] ≈ [ Δ

Δ ] =
= (4-6)

여기서 행렬 계산은 유한차분근사법을 이용했다.그러므로 회전좌표계에서 선
형모델은 다음과 같다.

Δ ̇̇ ̇=̇ Δ + Δ (4-7)
상태행렬 와 제어행렬 는 중앙차분근사법을 이용해 계산한다.회전익 운동방
정식은 회전좌표계에서 정식화 되었으므로 상태벡터와 선형행렬부분은 비회전
구동축좌표계로 변환되어야 한다.따라서 비회전 시스템에서 선형방정식을 완전
하게 나타낼 수 있다.

Δ ̇̇ ̇̇ = Δ + Δ (4-8)

여기서 행렬 과 은 다중 깃 좌표계 변환을 이용하여 계산한다.제어벡터

는 비회전좌표계에서 기술 되었으므로 변환할 필요 없고 4개 깃을 가진 회전익
에 대해 상태벡터를 비회전 좌표계로 나타내면 다음과 같다.

(ψ)=[ φ θ ψ λ0λ λ λ 1
0
1
1

1
1
1
2 ̇
1
0 ̇

1
1 ̇11 ̇12

⋯ 0 1 1 2 ̇ 0 ̇ 1 ̇ 1 ̇ 2]
(4-9)

여기서 0는 콜렉티브, 1는 종방향 사이클릭 , 1는 횡방향 사이클릭, 2는

미분부분 등을 나타낸다.

Δ = - (4-10)

Δ ̇̇ ̇̇ = ̇ - ̇ (4-11)

회전좌표계에서 비회전좌표계로 변환된 선형모델은 여전히 시변 시스템으로 선
형 시불변 시스템을 얻기 위해서 주 회전익 1회전에 걸쳐 등간격의 회전방위각
에서 행렬 과 을 계산하고 나서 평균을 취한다.회전방위각 ψ의 선택은
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헬리콥터 형태에 의존한다.4개의 같은 깃을 가진 경우 주 회전익은 1회전이 이
루어 져야 하지만 본 연구에서는 4개의 동일한 깃이 사용된다고 가정했으므로
선형화는 1/4회전에 걸쳐 수행된다.

ψ = π

2 (4-12)

여기서 은 회전좌표계에서 계산된 선형모델의 총 수 이다.따라서 평균행렬

와 에 의해 표현된 최종 선형모델은 다음과 같다.

Δ ̇̇ ̇̇ = Δ + Δ (4-13)

444...222시시시간간간적적적분분분
운동방정식의 시간적분은 적분과정에서 입력되는 초기조건과 조종입력에 대한
결과로 동적응답 계산을 포함한다.시간에 따른 상태변화 계산은 비선형 운동방
정식에 대한 것과 선형운동방정식에 대한 것이다.운동방정식은 1차 상태공간형
태로 나타내졌기 때문에 비선형방정식을 수치적으로 적분하는데 사용하는 ODE
해법이 적용되었다.따라서 수치적분에 대해 변동적분구간과 변동차수가 적용되
는 Adams-Bashforth알고리듬이 사용되었다.[12]본 연구에서 운동방정식을 적
분하는데 사용된 초기조건은 헬리콥터의 트림상태이다.



-92-

제제제 555장장장 결결결과과과 및및및 분분분석석석

이 장에서 제시된 모든 결과들은 관절형 회전익 형상의 UH-60A 헬리콥터 모
델에 대하여 비행제어 시스템이 비활성화 된 상태에서 계산된 결과이며 유연 깃
효과를 고려하기 위해 각각의 회전익 깃은 4개의 유한요소로 모델링 되었다.그
이유는 AmesGenHel[14]의 강체 회전익 깃 모델에 대한 공력데이터 등을 이용
하기 위해서 이다.깃 운동방정식에서 비정상상태 공기역학에 대한 고려는 계산
수행 측면에서 Leishman_Nguyen의 상태공간 형태을 이용하였다.[8][12]단위 깃
당 비정상 공기역학 위치는 5개이며 해당되는 위치의 각각에 대해 8개의 상태방
정식으로 결정된다.계산 수행에서 사용되는 UH-60A에 대한 물리적인 상수들은
Table5.1∼ Table5.3에 나타내었다.공력하중분포 계산에 요구되는 모든 양들
은 깃 당 32개점의 깃 길이방향 위치에서 계산하였다.따라서 본 논문에서 제시
된 결과들은 깃 요소 형태의 헬리콥터 비행역학 시뮬레이션에 비정상 공기역학
모델과 유연깃 모델을 병합하였을 때 그 효과를 조사하기 위해 깃 모드 형상,전
진속도에 따른 트림값 변화,제자리 비행에서 주파수 응답의 상관관계,조종사
입력에 대한 자유비행응답 및 주 회전익 회전면에서 공력계수 및 받음각 분포
등을 조사하였다.

HHHeeellliiicccooopppttteeerrrPPPaaarrraaammmeeettteeerrr NNNooommmiiinnnaaalllVVVaaallluuueee SSSyyymmmbbbooolll
GrossWeight 16000.0 [ ]
InertiaaboutX-bodyaxis 4659.0 [ - 2]
InertiaaboutY-bodyaxis 38512.0 [ - 2]
InertiaaboutZ-bodyaxis 36796.0 [ - 2]
InertiaaboutX-Zbodyaxes 1882.0 [ - 2]

Table5.3FuselageParametersoftheUH-60A Helicopter.



-93-

MMMaaaiiinnnRRRoootttooorrrPPPaaarrraaammmeeettteeerrr NNNooommmiiinnnaaalllVVVaaallluuueee SSSyyymmmbbbooolll
NumberofBlades 4
Radius 26.83 []
BladeChord 1.75 []
RotationalSpeed 27.0 Ω[ /sec]
TipSpeed 724.41 [/sec]
LongitudinalMastTilt -3.0

θ[ ]
AirfoilSection SC1095
FirstAirfoilSection 5.08 []
BladePrecone 0.0 β[deg]
LinearBladeTwist -18.0 θ [deg]
Solidity 0.083 σ

LockNumber 5.11 γ

ControlPhaseShift -9.7 Δ [deg]

Table5.4MainRotorParametersoftheUH-60A Helicopter.

TTTaaaiiilllRRRoootttooorrrPPPaaarrraaammmeeettteeerrr NNNooommmiiinnnaaalllVVVaaallluuueee SSSyyymmmbbbooolll
NumberofBlades 4
Radius 5.5 []
BladeChord 0.81 []
RotationalSpeed 124.62 Ω [ /sec]
TipSpeed 685.41 [/sec]
RotorShaftCantAngle 20.0 [deg]

Table5.5TailRotorParametersoftheUH-60A Helicopter.
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555...111주주주 회회회전전전익익익 깃깃깃 모모모드드드형형형상상상
헬리콥터 비행역학 시뮬레이션에 회전익 깃의 유연성을 포함하기 위해 공력탄
성학적인 연구에서 사용되는 플랩-래그-비틀림 등이 결합된 탄성 회전익 모델을
깃 요소 형태에 적용하였다.따라서 주 회전익 깃에서 공력하중분포 계산,관성
하중분포 계산,구조하중분포 계산 등은 유한요소기법을 이용하여 계산된 고유모
드 형상을 가지고 모델링 되었다.깃 모드형상들에 대한 조사는 헬리콥터 비행역
학 시뮬레이션에서 회전익에 의한 하중을 계산할 때 강체모드와 탄성모드형상
등을 구분하여 계산에 포함될 범위를 결정하기 위해서이다.제시된 깃 고유모드
는 6개의 회전고유진동수에 대응하여 Fig.5.1∼ Fig.5.6에 나타내었다.회전고
유진동수 0.2680/ 에 해당되는 1차 모드는 래그 모드가 지배적이고 회전고유
진동수 1.0352/ 에 해당되는 2차 모드는 플랩 모드가 지배적이다.3차 모드는
회전고유진동수 2.8199/ 에 해당되며 지배적인 모드는 플랩모드로 다른 모드
들과 연성되어 나타난다.이것은 탄성모드로 고려되며 깃 끝의 기하학적인 모양
(swepttip)에 의한 비틀림 모드 성분도 연성되어 나타난다.깃 끝 형상에 대한
물리적인 값은 참고문헌[22]을 이용하였다.회전고유진동수 4.6339/ 에 해당되
는 4차 모드는 비틀림 탄성모드가 지배적이며 플랩모드와 래그모드 성분도 연성
되어 나타난다.회전고유진동수 5.1287/ 에 해당하는 5차 모드 역시 비틀림
모드가 지배적이며 플랩모드가 조금 연성되어 나타난다. 회전고유진동수

7.6144/ 에 해당되는 6차 모드는 탄성 비틀림 모드가 지배적으로 나타난다.
탄성모드를 고려한 헬리콥터 비행역학 시뮬레이션은 별도의 연구수행이 필요하
므로 본 연구에서 수치 시뮬레이션 수행동안 유지되는 주 회전익 모드형상은 1
차와 2차 모드인 래그모드와 플랩모드로 한정한다.
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Fig.5.24FirstNaturalModeShapeforArticulatedRotorBlade.
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Fig.5.25SecondNaturalModeShapeforArticulatedRotorBlade.
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Fig.5.26ThirdNaturalModeShapeforArticulatedRotorBlade.
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Fig.5.27FourthNaturalModeShapeforArticulatedRotorBlade.



-99-

Fig.5.28FifthNaturalModeShapeforArticulatedRotorBlade.
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Fig.5.29SixthNaturalModeShapeforArticulatedRotorBlade.
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555...222트트트림림림결결결과과과 및및및 자자자유유유비비비행행행 응응응답답답에에에 대대대한한한 비비비정정정상상상공공공기기기역역역학학학 효효효과과과
비정상 공기역학은 에어포일에서 발생되는 힘과 모멘트의 크기와 위상을 변화
시켜서 주 회전익 회전면에서 양력분포를 변화시킨다.[11]이러한 비정상 공기역
학 변화들은 플래핑 응답,깃 끝 경로면 운동 등을 변화시켜서 주 회전익에서 발
생되는 피칭과 롤링모멘트를 변화시킨다.또한 비정상공기역학 효과는 사이클릭
피치입력에 의한 탈축(off-axis)응답 예측에 중요한 역할을 한다.여기서 탈축
(off-axis)응답이란 종방향 사이클릭 피치 입력에 대한 롤 응답을 말한다.그러므
로 본 논문에서는 깃 요소 형태의 헬리콥터 비행역학 시뮬레이션에 비정상 공기
역학 모델을 병합했을 때 전진비행속도에 따른 트림 값 변화와 제자리 비행에서
횡방향 사이클릭 입력에 대한 자유비행 응답을 조사하였다.전진 속도에 따른 트
림 값 변화를 전진비 μ=0.31(140노트)까지 준 정상 공기역학 모델과 비정상
공기역학 모델에 대해 FLIGHTLAB,비행시험자료등과 비교하여 Fig.5.7과 Fig.
5.8에 각각 제시하였다.트림 해 과정에서 직선 수평비행의 경우 횡방향 힘 평형
은 동체 롤 자세각과 옆미끄럼각의 조합으로 얻어지기 때문에 트림 해에서 약간
의 모호함이 존재한다.그러므로 약 50kts이상에서 트림문제는 롤 자세각이 0이
되도록 하였다.반면에 50kts이하에서는 옆미끄럼각이 0이 되도록 하였다.비정
상 공기역학에 대한 트림 값들은 트림해 수치수행 과정에서 계산시간이 많이 소
요되고 수렴에 실패한 경우가 많았다.대체적으로 두 경우가 비슷한 경향을 나타
내고 FLIGHTLAB,비행시험자료등과 비교했을때 피치자세각을 제외하고는 정량
적으로 일치하는 결과를 나타낸다.따라서 전진속도에 따른 트림 값 변화에 대한
비정상 공기역학 효과는 주 회전익 횡방향 사이클릭 피치에서 약간의 차이를 나
타내며 동체 롤 자세각에 대해서는 저속영역에서 약간의 차이를 나타낸다.
자유비행응답에서 비정상 공기역학 효과를 나타내기 위해서 Fig.5.9에 제자리
비행조건에서 횡방향 사이클릭 계단입력으로 근사되는 조종입력에 대해 헬리콥
터의 실제 비행시험 응답과 모사 응답을 비교하였다.계산된 트림 값과 실제 트
림 값은 정확히 같지 않으므로 모사 시간응답을 만들기 위해 실제 비행시험 조
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종입력이 계산된 트림 조종 값으로부터 미소교란되어 적용되었다.조종입력은 제
자리 비행을 유지하려는 상태이며 횡방향 사이클릭 스텝 피치입력에 대한 롤 각
속도응답은 준 정상공기역학 모델과 비정상공기역학 모델이 비행시험 자료와 비
교적 정량적인 일치를 나타낸다.횡방향 사이클릭 스텝 피치에 대한 탈축
(off-axis)응답인 피치 각속도는 비교적 양호한 일치를 나타낸다.요 각속도 응답
의 경우 비행시험 데이터는 준 정상공기역학과 비정상공기역학에 대한 결과가
거의 일치한다.그러므로 자유비행 응답에 대한 결과를 통해 탈축(off-axis)응답
은 비정상공기역학 모델만으로 예측가능하다는 것을 알수 있다.정교한 주 회전
익 유입유동 모델을 사용한 탈축(off-axis)응답 예측은 추후 연구과제로 남긴다.
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Fig.5.30LevelTrim versusForwardVelocityforUH-60A inStraightand
LevelFlightStaticTrim.(Quasi-SteadyAerodynamics)
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Fig.5.31LevelTrim versusForwardVelocityforUH-60A inStraightand
LevelFlightStaticTrim.(UnsteadyAerodynamics)
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Fig.5.32ResponseTimeHistoryComparisonsforLateralCyclicInput,δ in

HoverFlightCondition.
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555...333주주주파파파수수수 응응응답답답
회전익기 동적모델 연구에서 대부분 결과들은 시간영역에서 비행시험 데이터와
비교를 통해 적합 되어진다.최근에 주파수영역에 토대를 둔 연구들이 비행시험
데이터와 회전익기 시뮬레이션 모델의 결과를 비교했을 때 적합성에 대해 좀 더
수긍할만한 결과들을 제공한다고 알려졌다.[19][20]그러므로 본 연구에서는 유용
한 제자리 비행시험 데이터,준 정상공기역학 모델에 대한 시뮬레이션 결과,비
정상공기역학 모델에 대한 시뮬레이션 결과 등에 대해서 주파수 응답을 비교하
여 Fig.5.10∼ Fig.5.12에 제시하였다.횡방향 사이클릭 피치입력 δ 에 대한

롤 각속도의 주파수 응답,즉 정축응답을 나타내는 Fig.5.10의 진폭을 살펴보면
비정상공기역학 모델이 준 정상공기역학 모델에 비해 비행시험 데이터와의 상관
관계를 높인다는 것을 알 수 있으며 특히 약 3∼20rad/sec근방에서 일관성이 높
다는 것을 알 수 있다.횡방향 사이클릭 피치입력에 대한 롤 각속도 응답의 위상
에 대한 결과는 비행시험데이터에 비해 해석결과의 위상이 고 주파수 영역에서
약 180도 지연된 효과를 볼 수 있다.횡방향 사이클릭 피치입력에 대한 피치 각
속도 응답과 요 각속도 응답,즉 탈축응답은 Fig.5.11과 Fig.5.12에 나타냈으며
전반적으로 진폭과 위상에 대한 상관관계가 정량적으로 일치된 결과를 나타낸다.
이상의 결과를 통해 비정상공기역학 모델은 비행시험 데이터와의 정축
(on-axis)주파수응답에서 준 정상공기역학 모델에 비해 상관관계를 높였으며 탈
축(off-axis)응답 예측에 대한 결과도 신뢰할 수 있다는 것을 알 수 있다.
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Fig.5.33RollRateFrequencyResponsetoLateralCyclicInput,δ inHover

FlightCondition.
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Fig.5.34PitchRateFrequencyResponsetoLateralCyclicInput,δ inHover

FlightCondition.
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Fig.5.35Yaw RateFrequencyResponsetoLateralCyclicInput,δ inHover

FlightCondition.
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555...444공공공력력력계계계수수수와와와 받받받음음음각각각에에에 대대대한한한 비비비정정정상상상공공공기기기역역역학학학 효효효과과과
주 회전익 회전면에서 비정상공기역학 효과를 조사하기 위해 제자리 비행과 전
진비행속도120kts(전진비 μ=0.28)에서 준 정상공기역학과 비정상공기역학의
경우에 각각 양력계수 분포,항력계수 분포,피칭모멘트 계수 분포,받음각 분포
등을 조사하였다.공력계수분포 계산은 깃 1개당 깃 길이방향으로 32개 점를 선
정하고 회전방향각으로 32개 점를 선정하여 수행하였다.주 회전익 회전면에서
양력계수분포를 조사한 결과는 Fig.5.13∼ Fig.5.16에 제시했는데 먼저 제자리
비행의 결과를 살펴보면 준 정상공기역학과 비정상공기역학의 경우 축대칭 분포
를 확인할 수 있다.이 현상은 제자리 비행 트림이 이루어진 직후를 나타낸다.
회전방향각 0도 근방에서 그림이 겹쳐 보이는 것은 시뮬레이션 과정에서 깃이
1/rev를 지나서 2/rev로 접어드는 순간을 나타내기 때문이다.
전진비행의 경우 주 회전익 회전면의 양력계수 분포는 회전익 허브에서 후퇴
깃 쪽으로 약간 이동되어 대칭 되는 것을 관측 할 수 있는데 이것은 수평비행에
따른 양력분포를 같게 하려는 현상으로 기대된다.
항력계수분포에 대해서도 양력계수분포의 경우와 유사하게 주 회전익 회전면에
서 제자리비행과 전진비행,준 정상공기역학과 비정상공기역학의 경우로 나누어
계산결과를 Fig.5.17∼ Fig5.20에 제시하였다.항력계수분포의 경향은 양력계
수분포의 경우와 유사하다는 것을 알 수 있다.
Fig.5.21∼ Fig.5.24에 제시된 주 회전익의 회전면에서 피칭모멘트 계수분포
의 경향은 제자리비행의 경우 역시 축 대칭분포를 관측할 수 있으며 전진비행의
경우 회전중심에서 후퇴 깃 쪽으로 이동된 대칭분포를 나타낸다.마지막으로 받
음각 분포는 Fig.5.25∼ Fig.5.28에 제시하였는데 제자리 비행에서 역시 축대
칭 분포에 대한 일반적인 경향을 관측할 수 있다.
이상의 결과로부터 비 정상상태 공기역학을 고려한 공력계수 분포 결과는 준
정상상태 공기역학을 고려한 경우보다 크기분포에 있어서 전반적으로 조금 큰
경향이 있으나 위상분포는 같은 결과를 나타낸다는 것을 확인할 수 있다.
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Fig.5.36ContourPlotof forQuasi-SteadyAerodynamicsinHover.
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Fig.5.37ContourPlotof forUnsteadyAerodynamicsinHover.
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Fig.5.38ContourPlotof forQuasi-SteadyAerodynamicsinForwardFlight

Condition, =120 .
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Fig.5.39ContourPlotof forUnsteadyAerodynamicsinForwardFlight

Condition, =120 .
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Fig.5.40ContourPlotof forQuasi-SteadyAerodynamicsinHover.
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Fig.5.41ContourPlotof forUnsteadyAerodynamicsinHover.
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Fig.5.42ContourPlotof forQuasi-SteadyAerodynamicsinForward

FlightCondition, =120 .
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Fig.5.43ContourPlotof forUnsteadyAerodynamicsinForwardFlight

Condition, =120 .
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Fig.5.44ContourPlotof forQuasi-SteadyAerodynamicsinHover.
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Fig.5.45ContourPlotof forUnsteadyAerodynamicsinHover.



-121-

Fig.5.46ContourPlotof forQuasi-SteadyAerodynamicsinForward

FlightCondition, =120 .
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Fig.5.47ContourPlotof forUnsteadyAerodynamicsinForwardFlight

Condition, =120 .
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Fig.5.48ContourPlotof α forQuasi-SteadyAerodynamicsinHover.
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Fig.5.49ContourPlotof α forUnsteadyAerodynamicsinHover.
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Fig.5.50ContourPlotof α forQuasi-SteadyAerodynamicsinForwardFlight

Condition, =120 .
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Fig.5.51ContourPlotof α forUnsteadyAerodynamicsinForwardFlight

Condition, =120 .
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제제제 666장장장 결결결 론론론

666...111연연연구구구 요요요약약약 및및및 결결결론론론
헬리콥터 비행역학에 대한 비선형 수학적 모델에 대하여 깃 요소 형태의 비행
역학 시뮬레이션 모델과 공력탄성학적인 연구에서 사용되는 플랩,래그,비틀림
이 결합된 탄성 회전익 깃 모델을 병합하였으며 주 회전익과 꼬리 회전익에 대
한 동적유입유동모델,국부 에어포일 공력계수에 대한 비정상공기역학 모델 등을
결합하였다.트림해 과정에서 국부 에어포일 공력계수결정에 대한 비정상공기역
학 수행은 관련된 미지수의 수를 증가시키며 표준 대수방정식 해법은 계산적인
부담을 가중시킬 뿐만 아니라 심한경우는 트림 해를 계산하지 못하는 경우도 발
생한다.그러므로 표준 대수 방정식 해법과정에 별도로 비정상공기역학 트림해
과정을 포함시켰다.
본 논문의 모든 결과들은 관절형 회전익 형상의 UH-60헬리콥터 모델에 대하
여 비행제어 시스템이 비활성화 된 상태에서 계산되었으며 유연 깃 효과를 고려
하기 위해 각각의 회전익 깃은 4개의 유한요소로 모델링 되었다.비정상공기역학
계산을 위한 깃 위의 점은 5개이고 공력하중분포 계산에 요구되는 모든 양들은
깃 당 32개점의 깃 길이방향 위치에서 계산하였다.
따라서 이와 같은 계산 등을 통해 비행역학 시뮬레이션에 포함될 깃 모드 형상
결정,전진속도에 따른 트림 값 변화,제자리 비행에서 비행시험 데이터를 이용
한 주파수 응답의 상관관계 조사,주 회전익 회전면에서 공력계수 및 받음각 분
포에 대한 준 정상공기역학과 비정상공기역학 효과 등을 조사하여 다음과 같은
결론을 얻을 수 있었다.

(1)모드형상
깃 모드형상들에 대한 조사는 헬리콥터 비행역학 시뮬레이션에서 회전익에 의

한 공력하중,관성하중,구조하중 등을 계산할 때 강체모드와 탄성모드형상 등을
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구분하여 계산에 포함될 범위를 결정하기 위해서이다.제시된 깃 고유모드는 6개
로 2개의 강체모드와 4개의 탄성모드이다.본 논문에서는 관절형 회전익 형상의
헬리콥터를 선정하였으므로 2개의 강체모드를 사용하였다.나머지 탄성모드는 무
힌지 또는 무베어링 회전익 형상의 헬리콥터 비행역학과 공력탄성학적인 연구에
서 사용될 수 있을 것으로 기대된다.

(2)트림
전진속도에 따른 트림 값 변화에 대해 준 정상상태 공기역학과 비 정상상태 공
기역학 결과를 FLIGHTLAB,비행시험자료 등과 비교하여 조사하였는데 동체 피
치 자세각을 제외하고는 정량적으로 일치하는 결과를 얻었다.전반적으로 비 정
상상태와 준 정상상태의 트림결과의 차이는 매우 작다는 것을 알 수 있었다.

(3)비행시험데이터를 이용한 제시된 모델 적합성
제자리 비행에서 횡방향 사이클릭 피치입력에 대한 롤 각속도응답은 준 정상공
기역학과 비정상공기역학 모델이 비행시험 자료와 비교적 정량적인 일치를 보이
지만 탈축(off-axis)응답인 피치 각속도는 다소 일관된 예측이 어렵다.그러므로
자유비행 응답에 대한 결과를 통해 탈축응답은 비정상상태 공기역학 모델만으로
정확성에 대한 판단이 다소 부족하다는 것을 알 수 있었다.

(4)주파수 응답을 이용한 모델 적합성
비정상상태 공기역학 모델은 비행시험 데이터와의 정축(on-axis)주파수응답과
탈축응답에서 준 정상상태 공기역학 모델에 비해 상관관계를 높인다.

(5)주 회전익 회전면에서 공력계수분포 조사
제자리 비행의 결과에서 일반적인 축대칭 공력계수 분포를 확인할 수 있으며
준 정상상태 공기역학과 비정상상태 공기역학 효과의 차이가 거의 같게 나타난
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다는것을 알 수 있다.전진비행의 경우 주 회전익 회전면의 양력계수 분포는 회
전익 허브에서 후퇴 깃 쪽으로 약간 이동되어 대칭 되는 것을 관측 할 수 있는
데 이 현상은 수평비행에 따른 양력분포를 같게 하려는 것으로 준 정상 공기역
학과 비정상 공기역학효과가 거의 같게 나타난다.

이상의 결론으로부터 본 논문에서 제시한 결과 등은 유연 깃 모델링과 비 정상
상태 공기역학을 고려한 주 회전익과 동체가 결합된 헬리콥터 비행역학 시뮬레
이션에 대해 정량적인 측면에서 비교 적용될 수 있다.

666...222향향향후후후 연연연구구구과과과제제제
본 연구는 회전익과 동체가 결합된 헬리콥터 비행역학 모델을 관절형 회전익
형상의 헬리콥터에 국한하여 수행하였다.본 논문에서 제시된 방법들을 무힌지
또는 무베어링 허브 형상을 가진 헬리콥터에 대해 적용하기 위해서는 토크튜브,
피치링크,유연보 등과 같은 구성요소의 모델링이 추가되어야 한다.그리고 주
회전익 유입유동역학에 대해 동적유입유동은 종방향 사이클릭 입력에 대한 롤
각속도 응답,횡방향 사이클릭 입력에 대한 피치 각속도 응답등과 같은 탈축
(off-axis)응답예측에 대해 신뢰를 떨어뜨린다.따라서 무힌지 또는 무베어링 허
브형상의 헬리콥터에 대한 비행역학 모델링과 탈축응답 예측에 신뢰할만한 유입
유동 모델 연구 등을 통해 이와 같은 단점 등을 보완하는 심층적인 연구가 필요
하다고 생각한다.
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