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            초록
          
        

        
          In this paper, computational analysis was carried out using a model equipped with a lift fan with the same thrust as the maximum take-off weight of the RC aircraft using the Onera M6 wing. Freestream velocity and angle of attack were used as variables to analyze the pressure distribution of the wing surface and the flow characteristics. Fan-in-Wing analysis showed that the vertical take-off and landing functions were highlighted at 3m/s and the lift coefficient of Fan-in-Wing at this time was about 14% higher than the Onera M6. In conclusion, when the Onera M6 wing was equipped with a lift fan with the same thrust as the maximum take-off weight of the RC airplane, it showed better performance in terms of lift coefficient in low-speed flight where vertical take-off and landing performance was more pronounced than high-speed flight. Therefore, when there is not enough take-off space and must meet low-speed flight condition, it is considered suitable to use Fan-in-Wing.
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      1. 서 론
      고정익은 날개(wing)가 동체에 고정되어 있는 비행체를 말하며 고고도 고속 장거리 비행이 가능하지만 수직 이착륙(Vertical Take-Off and Landing, VTOL)이 불가능하므로 이륙과 착륙을 하기 위한 공간적 제약이 있다.

      회전익은 기체에 로터가 장착되어 이륙 및 비행이 가능한 비행체를 말하며 고정익에 비해 상대적으로 낮은 고도 및 저속으로 비행을 한다. VTOL이 가능하므로 비교적 이, 착륙을 위한 공간적 제약이 덜하지만 고정익과 비교해서 동일 추력 대비 연료 효율이 떨어지므로 운항 거리가 짧은 단점이 있다.

      수직 이착륙기는 날개로부터 양력 발생을 통하여 효율적인 수평비행이 가능한 고정익의 장점과 로터에서의 추력 발생을 통하여 VTOL이 가능하며 이, 착륙을 위해 공간적 제약이 덜한 회전익의 장점이 결합된 비행체이다. 고정익의 VTOL을 위해서는 추가적인 양력 팬(lift fan)의 장착을 필요로 하며 날개 표면에 구멍을 뚫어 날개와 수평한 양력 팬을 장착한 것을 Fan-in-Wing (FIW)이라 한다.

      FIW는 S/VTOL(Short/Vertical Take-off and Landing)을 위해 제안된 개념으로 많은 실험적 연구가 NASA의 기술 노트에서 찾아볼 수가 있다. 이러한 결과들을 기반으로 1964년 실험용 비행기(Ryan XV-5A) 제작에 적용되기도 하였다. 또한 FIW는 양력을 발생시키는 덕트 형, 슈라우드 형 팬을 장착한 비행체와 비교할 때 수직 이륙, 고속 전진 비행의 이점을 제공하는 양력 팬 복합 비행체이다. 양력 팬 복합 비행체는 순항 비행 시에는 주 엔진을 사용하지만 수직 이착륙 및 호버링 시에는 주 엔진으로부터 동력을 전달받아 양력 팬을 구동하여 필요한 양력을 보조하는 방식을 사용하기 때문에 순항 시 일반적인 고정익 항공기와 유사하게 운용이 가능하다. 또한 회전익기에 기반한 다른 복합 비행체에 비해 고속 영역에서의 비행 효율이 높은 장점을 가지고 있다.(1) 하지만 상대적으로 높은 회전판 하중으로 인해 호버링에 대한 효율성은 낮다. 

      E. Brogan 등(2)은 양력, 항력, 피칭 모멘트 및 팬 출력을 포함하는 기본 전진 비행의 매개 변수를 결정하여 날개 표면 흐름의 특성을 설명하고 날개에 작용하는 힘과 모멘트의 근원을 보여주기 위하여 표면의 압력을 조사하였으며 전진 비행 특성은 팬의 음과 양의 받음각으로 인하여 양력이 크게 증가하며 날개 가장자리의 높은 유도 양력에 의하여 큰 노즈업(nose up) 피칭 모멘트가 기록되었음을 확인하였다.

      Jean F. Duvivier 등(3)은 FIW에서 사용되는 팬에 대하여 팬의 회전 영역 및 팬 주변 날개의 압력분포(pressure distribution)와 유동에 대해 연구하였다. 이를 바탕으로 팬의 입구 형상에 대한 추가적인 이론 및 실험이 요구되며 양력 팬의 작동으로 받음각(Angle of Attack, AOA)으로 인한 날개의 양력은 영향을 받지 않음을 확인하였다.

      Harry H. Heyson(4)은 NASA 7 by 10 ft, 30 by 60 ft 그리고 40 by 80 ft의 조건을 가진 풍동 실험을 통한 종횡비 3.5, 테이퍼비 0.5, 시위길이에서 16도의 후퇴각이 적용된 대칭 날개꼴을 가진 FIW를 사용하여 풍동의 벽 간섭 효과가 FIW VTOL 모델의 성능에 어떠한 영향을 미치는지에 대한 연구를 하였다. 풍동의 크기 대비 실험 모델의 크기가 매우 작지 않으면 벽 간섭 효과가 커서 데이터의 경향이 반대로 나올 수가 있으며 벽 간섭 효과는 날개의 꼬리 부분에서 특히 크다는 것을 확인하였다.

      P. E. Rubbert 등(5)은 다양한 비행 조건에서 날개와 팬 입구의 기하학적 영향을 받는 FIW 구성으로의 유입 흐름을 연구하였다. 양력 팬 작동에 관한 이론적 실험적 압력 분포는 비교적 일치했으며 날개 주변과 끝단에서 대체로 압력 차이가 있음을 확인하였다.

      N. Thouault 등(6)은 FIW를 자유 흐름 속도(freestream velocity), Revolution per minute(RPM), 날개의 시위길이 기준으로 한 레이놀즈수를 변수로 실험과 전산해석을 통하여 양력, 항력, 모멘트 및 추력 계수 그리고 팬의 장착 위치를 수치 분석하였다. 이 때 날개 뒷전에 가까운 곳에 팬을 장착하는 것이 성능을 향상시키는 것으로 확인되었다.

      본 논문에서는 일반적으로 사용되는 날개 모델인 Onera M6와 RC 비행체 최대 이륙 중량(Maximum Take-Off Weight, MTOW)과 동일한 추력을 가진 양력 팬을 장착한 Onera M6를 모델로 사용하였다. 자유 흐름 속도와 받음각(α)을 변수로 사용하여 양력 팬이 장착되지 않은 날개와 양력 팬이 장착된 날개를 각각의 유동 특성과 날개의 윗면 및 아랫면의 압력 분포에 대해 비교하였다. 또한 장착되는 양력 팬에 대한 모델링을 따로 하지 않고 Ansys Fluent Ver. 19 R2에서 제공하는 3D fan zones 기능을 사용하여 특정 형상 사용으로 발생하는 영향성을 최소화 하였으며 상대적으로 작은 모델을 사용하기 때문에 생겨나는 격자 생성에 대한 어려움을 해결하였다.

    

    

  
    
      2. 본 론
      
        2.1 성능평가 지표
        
          2.1.1 양력, 항력 계수
          양력, 항력 계수는 식 (1), (2)와 같이 정의된다. L 은 양력, D 는 항력, ρ 는 공기의 질량밀도, u 는 자유 흐름 속도 그리고 S 는 날개의 면적을 나타낸다.
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          2.1.2 Fan momentum sources
          본 연구에서 특정 팬 형상을 사용함으로써 발생하는 영향성을 최소화하며 해석 시간의 단축을 위하여 유체 해석 툴인 Fluent에서 제공하는 3D fan zones 기능을 사용하였다. 이는 스월(swirl)과 반경 방향의 속도를 고려하여 축류 팬 효과에 대하여 구현 및 해석을 가능하게 하며 Moving Reference Frame(MRF) 시뮬레이션과 같은 기능을 한다.(7)

          3D fan zones에서 사용되는 축 방향, 접선 방향, 반경 방향의 운동량 방정식은 각각 식 (3), (4), (5)와 같이 구분된다. ∆P(Q) 는 축 방향 유량에 대해 팬을 가로지르는 압력 상승, h 는 블레이드에 의해 축 방향으로 스윕(sweep) 되는 토로이드(toroid) 영역의 두께, Wf 은 팬의 동력, r 은 팬 축으로부터의 반경 방향 거리, Ωop 은 작동하는 팬의 각 속도, Rh 는 팬 허브의 반경, Rip 는 변곡점 비에 따른 팬 블레이드 상에 있는 점의 반지름, Rt 는 팬 블레이트 끝단의 반경 그리고 VΦ 는 국소 접선 속도를 나타낸다.
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          접선방향 운동량 방정식을 계산하기 위해서 추가적으로 Wf, Rip, c1 에 관한 식이 필요하며 각각 식 (6), (7), (8)으로 나타낸다. υex 는 팬 출구 면의 속도 벡터, aex 는 팬 출구 면의 면적 벡터, bip 는 변곡점의 비율, c1 은 상수를 나타낸다.
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        2.2 전산유체 해석
        
          2.2.1 형상정의
          본 연구에서 사용한 해석 형상은 Onera M6로 선정하였으며 코드(C)의 길이는 0.205m, 폭(b)은 0.305m 에 윗면과 아랫면이 대칭인 날개이며 Table 1에 나타내었다.

          
            Table 1 
				
            

            
              Wing specification
            
            

          

          
            
              
                	Specification [unit]
                	Numerical value
              

            
            
              	Wing root chord [m]
              	0.205
            

            
              	Wing tip chord [m]
              	0.116
            

            
              	Taper ratio
              	0.562
            

            
              	Mean aerodynamic chord [m]
              	0.162
            

            
              	Half wing span b [m]
              	0.305
            

            
              	Leading edge sweep angle [deg]
              	30
            

            
              	Trailing edge sweep angle [deg]
              	15.8
            

            
              	Aspect ratio
              	3.8
            

            
              	Wing twist
              	No
            

          

          

          FIW 형상의 경우 3D fan zones의 회전 영역의 위치와 크기에 대하여 N. Thouault 등이 연구했던 형상을 적용하였다.(8)

          
            
            

            Fig. 1 
				
            

            
              Wing geometry
            
            

            

          

        

        
          2.2.2 전산유체 해석기법
          본 연구에서 전산해석을 위해 Ansys Fluent Ver. 19 R2를 사용하였으며 난류 모델은 realizable k-ε(RKE) 난류 모델을 이용하였다. 벽 함수(wall function)로는 Enhanced wall treatment를 사용하였으며 이를 위해 y+ 값을 1에 맞추었다.

          유동장의 총 크기는 50C로 설정하였으며 CFD 도메인의 형상은 Fig. 2에 나타내었다. 자유 흐름 속도에 대한 해석은 3°의 받음각을 기준으로 3m/s 부터 12m/s 까지 3m/s 간격으로 적용하였으며 받음각에 대한 해석은 12m/s를 기준으로 받음각 3°, 6°, 9°, 12°의 조건에서 해석을 진행하였으며 각 케이스 별로 Table 2에 나타내었다. 여기서 자유 흐름 속도는 원거리장(far field)영역에 흡입 속도(velocity inlet) 조건으로 주었으며 받음각의 경우 속도 요소(velocity component)로 자유 흐름 공기의 각도를 주었다. 이 때 사용된 공기의 온도는 25°C 이다.

          
            
            

            Fig. 2 
				
            

            
              CFD domain
            
            

            

          

          
            Table 2 
				
            

            
              Case
            
            

          

          
            
              
                	Case
                	Freestream [m/s]
                	AOA [deg]
              

            
            
              	1
              	3
              	3
            

            
              	2
              	6
              	3
            

            
              	3
              	9
              	3
            

            
              	4
              	12
              	3
            

            
              	5
              	12
              	6
            

            
              	6
              	12
              	9
            

            
              	7
              	12
              	12
            

          

          

          Fan의 추력은 0.305m 의 Semi-wingspan을 가진 RC 비행기의 최대 이륙 중량 160g 을 기준으로 그 절반인 80g 에 해당하는 약 0.8N 으로 설정하였다.

          격자는 육면체(hexahedral)격자 및 사면체(tetrahedral)격자에 비해 상대적으로 적은 격자수를 사용하며 빠른 해석 시간과 정확성이 좋은 다면체(polyhedral)격자를 사용하였다.(9) 날개의 표면 격자, 경계층(boundary layer)격자의 격자 노드수는 약 571만 개, 요소의 경우 다면체로 약 213만 개이며 격자 형상의 정보는 Fig. 3에 나타내었다.

          
            
            

            Fig. 3 
				
            

            
              CFD mesh
            
            

            

          

        

      

    

    

  
    
      3. 해석결과
      
        3.1 전산해석 검증 결과
        해석 기법에 대한 검증을 위하여 Onera M6 날개를 사용하여 NASA의 결과(10)와 비교하였다. 양력 및 항력 계수는 다음 Table 3과 같으며 각각의 날개 윗면(upper side)과 아랫면(lower side)의 압력분포에 대해 Fig. 4에 그래프로 나타내었다. 각각 오차의 경우 실제 실험 모델, 실험 환경 및 조건과 전산해석 모델 및 조건에서의 차이가 있기 때문에 발생한다. 여기서 X/L 는 Onera M6의 각 위치별 코드 길이와 x 좌표에 대한 무차원 거리 그리고 y/b 는 날개 폭과 y 좌표에 대한 무차원 거리를 나타낸다.

        
          Table 3 
				
          

          
            Comparison between NASA and CFD results
          
          

        

        
          
            
              	α=3.06˚, M= 0.8395
              	CL
              	CD
            

          
          
            	NASA results
            	0.141
            	0.0088
          

          
            	CFD results
            	0.132
            	0.0086
          

          
            	Error(%)
            	6.82
            	2.33
          

        

        

        
          
          

          Fig. 4 
				
          

          
            Pressure coefficient distribution on the wing surface
          
          

          

        

      

      
        3.2 동 받음각에 따른 자유 흐름 속도 별 비교
        
          3.2.1 유동특성
          Fig. 5에 받음각이 3°에 자유 흐름 속도 3m/s, 6m/s, 9m/s, 12m/s 조건에서의 날개 윗면과 아랫면의 압력분포를 해석한 case 1, 2, 3, 4에 대하여 나타내었다. 해석된 압력분포의 결과에 따르면 양력 팬이 위치한 날개 윗면과 아랫면 주변에서 변화가 발견되었다. 자유 흐름 속도가 작을수록 날개 윗면과 아랫면의 주변 압력분포가 고르게 분포되어 있으며 속도가 커지더라도 팬 주변의 압력은 크게 변하지 않는 것을 확인하였다. 날개 윗면의 경우 자유 흐름 속도가 클수록 양력 팬 주변의 압력분포 변화가 넓게 이루어지는 것이 확인되었으며, 날개 아랫면의 경우 날개에 팬에 의한 와류의 영향을 받는 것이 확인되었으며 이로 인하여 자유 흐름과 팬에 의한 와류가 만나 압력분포가 뒤로 밀리는 현상이 나타나며 더 넓은 범위에서의 압력분포 변화가 일어나는 것이 확인되었다.

          
            
            

            Fig. 5 
				
            

            
              Pressure distribution contour at AOA=3 °
            
            

            

          

          Fig. 6에는 각 케이스의 zx 평면에서 본 유선의 분포에 대해 나타내었다. 비교적 낮은 자유 흐름 속도에서는 양력 팬으로부터 날개 아랫면으로 배출되는 공기의 영향이 자유 흐름 공기보다 지배적인 것이 확인되며 이로 인하여 양력 팬으로부터 배출되는 공기의 와류가 날개와 수직 방향으로 얇게 뻗어나가는 것이 확인되었다. 또한 상대적으로 저속인 자유 흐름 속도가 낮은 3m/s 에서 팬으로 흡입되는 유선의 범위가 크며 속도가 커질수록 범위가 좁아지므로 상대적으로 낮은 자유 흐름 속도에서 양력 팬의 영향력이 큰 것이 확인되었다. 이로 인하여 자유 흐름 속도가 커질수록 자유 흐름 공기의 영향이 지배적이므로 양력 팬으로부터 나오는 와류가 영향을 받아 공기의 흐름 방향으로 휘어지며 퍼지는 현상이 확인되었다.

          
            
            

            Fig. 6 
				
            

            
              Streamline at AOA=3 °
            
            

            

          

        

        
          3.2.2 양, 항력 계수
          Fig. 7에 case 1, 2, 3, 4의 받음각이 3° 일 때 자유 흐름 속도 별 양력 계수와 항력 계수와 동일 조건에서의 해석한 Onera M6 날개의 양력 계수와 항력 계수에 대하여 그래프로 나타내었다. 양력 팬 회전에 상대적으로 자유 흐름의 영향이 적은 3 m/s의 속도에서 양력 계수가 높은 값을 가지며 속도가 높아질수록 양력 계수가 감소하는 것이 확인되었다. Onera M6 날개는 3, 6, 9m/s 의 구간에서 양력 계수는 근사한 값인 약 0.09에서 0.1의 값을 가지는 것이 확인되었으며 이에 따른 항력 계수의 경우 전 구간에서 근사한 값인 약 0.005의 값이 나오는 것이 확인되었다. 이로 인하여 비행체 무게와 동일한 추력을 가진 양력 팬을 장착한 경우 양력 계수의 측면에서 수직 이착륙의 기능이 부각되는 저속에서의 비행성능이 고속에서보다 좋다는 것을 확인할 수 있었다.

          
            
            

            Fig. 7 
				
            

            
              Comparison between FIW and Onera M6 at AOA=3 ° (a) Lift Coefficient, (b) Drag Coefficient
            
            

            

          

        

      

      
        3.3 동 자유 흐름 속도에 따른 받음각 별 비교
        
          3.3.1 유동특성
          Fig. 8에 자유 흐름 속도가 12m/s에 받음각 3°, 6°, 9°, 12° 일 때의 날개 윗면과 아랫면의 압력분포를 해석한 case 4, 5, 6, 7에 대하여 나타내었다. 동일 자유 흐름 속도에서 받음각 변화 시 날개 표면의 압력분포가 크게 차이 나지 않으며 양력 팬이 위치한 날개 윗면과 아랫면 주변의 압력분포 변화 양상이 크게 없는 것이 확인되었다. 날개 윗면의 경우 상대적으로 받음각이 작을수록 압력분포의 변화가 넓게 이루어지는 것이 확인되었으며, 날개 아랫면의 경우에는 상대적으로 받음각이 작을수록 압력분포의 변화가 넓게 이루어지는 것이 확인되었으며 자유 흐름 속도의 영향이 지배적일수록 날개 아랫면의 공기에 영향을 크게 미치기 때문에 날개 아랫면의 압력분포가 양옆으로 밀려나가는 듯한 형상을 보이는 것이 확인되었다.

          
            
            

            Fig. 8 
				
            

            
              Pressure distribution contour at u=12 m/s
            
            

            

          

          Fig. 9에 각 케이스의 zx 평면에서 본 유선의 분포에 대해 나타내었다. 동일한 속도인 12m/s 에서 받음각의 변화로 인한 공기의 흐름은 큰 차이를 보이지 않는 것이 확인되었지만 날개 윗면의 경우 상대적으로 받음각이 클수록 양력 팬으로 흡입되는 유선의 굴곡이 심한 것이 확인되었으며, 날개 아랫면의 경우 양력 팬으로부터 배출되는 공기와 날개 아랫면 주변 공기 흐름의 형상이 각 케이스 별로 유사하지만 상대적으로 받음각이 클수록 유선이 날개 뒷전과 맞닿는 것이 확인되었다.

          
            
            

            Fig. 9 
				
            

            
              Streamline at u=12 m/s
            
            

            

          

        

        
          3.3.2 양, 항력 계수
          Fig. 10에 case 4, 5, 6, 7의 자유 흐름 속도가 12 m/s 일 때 받음각 별 양력 계수 및 항력 계수와 동일 조건에서 해석한 Onera M6 날개의 양력 계수 및 항력 계수에 대하여 그래프로 나타내었다. 받음각 증가에 따른 양력 계수와 항력 계수의 증가를 확인하였으며 양력 팬이 장착되지 않은 Onera M6를 해석한 결과와 비슷한 경향을 보이는 것이 확인되었다.

          
            
            

            Fig. 10 
				
            

            
              Comparison between FIW and Onera M6 at u=12 m/s (a) Lift Coefficient, (b) Drag Coefficient
            
            

            

          

        

      

    

    

  
    
      4. 결 론
      본 연구에서는 전산해석을 통하여 Onera M6 날개를 사용한 비행체 최대 무게와 동일 추력을 가진 양력 팬을 장착하였을 때의 날개 표면의 압력분포와 날개 주변의 유동특성을 확인하였으며, 일반 Onera M6와 양력 팬을 장착한 FIW의 양력 계수 및 항력 계수 비교도 진행하였다.

      FIW의 경우 12m/s 에서 보다 상대적으로 낮은 속도인 3, 6, 9m/s 에서 수직 이착륙 기능이 부각되며 Onera M6에 비해서 FIW의 양력 계수 값이 각각 약 14%, 4%, 3% 그리고 2% 가량 높은 것을 확인하였다. 이로 인해 Onera M6의 날개에 RC 비행기의 최대 이륙 중량과 동일한 추력을 가진 양력 팬을 장착할 경우 고속 비행보다 상대적으로 V/TOL 성능이 확연하게 드러나는 저속 비행에서 성능이 좋은 것을 확인하였으며 이륙 공간이 충분하지 않으며 저속 비행 조건을 충족해야 할 때 FIW의 사용이 적합할 것으로 사료된다.
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