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1. 서  론

고정익 항공기와 달리 제자리 비행과 수직이착륙

이 용이하다는 점에서 큰 차별성을 가지는 헬리콥터

는 군사적인 목적뿐만 아니라 소방 및 여객을 위한 

민간용으로도 활발하게 활용되고 있다. 하지만 상대

적으로 저고도로 비행하는 특성으로 인해 공항 주변 

지역뿐만 아니라 도심과 주거지역 인근 주민들에게 

환경 소음을 유발하고 있다. 최근 국내에서는 군용비

행장 인근 주민들의 소음 피해가 심각하다는 사실이 

인정되어 2019년에 군용비행장ㆍ군사격장 소음 방지 

및 피해 보상에 관한 법률이 제정되었다(1). 특히 군용 

헬리콥터는 소음으로 인해 적에게 감지될 위험이 있

으므로 생존성을 높이고 성공적으로 임무를 수행하기 

위해서는 저소음 설계가 요구된다.  
헬리콥터 소음은 Fig. 1과 같이 회전하는 로터 시스

템에서 발생하는 복잡한 유동현상들로 인해 자동차나 
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ABSTRACT

A noise prediction code for helicopter rotors was developed using a nonlinear vortex lattice method 
(NVLM) and the Ffowcs Williams-Hawkings acoustic analogy with impermeable boundary conditions. 
Aerodynamic loading was evaluated by coupling NVLM with a vortex particle method to compute 
loading and thickness noise. The code was validated using Caradonna-Tung and HART-II rotor data 
under hover and forward flight conditions, respectively. While pitch angle had minimal influence on 
thickness noise, overall noise levels increased with pitch. The predicted aerodynamic forces and 
acoustic pressures showed good agreement with measurements, demonstrating the capability of code 
for designing low-noise rotor blades.
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철도와 같은 다른 교통수단에 비해 상대적으로 소음

을 예측하고 분석하는 것이 어렵다(2). 특히, 발생하는 

소음의 주파수 특성을 살펴보면 주 로터에 의해 발생

하는 소음이 전체 헬리콥터에서 발생하는 소음에 지

배적인 영향을 미치는 것을 알 수 있다(3). 따라서, 헬
리콥터의 전체적인 소음 수준을 저감하기 위해서는 

로터 블레이드에서 발생하는 소음을 낮출 수 있는 저

소음 설계가 필요하다. 이를 위해서는 효율적이면서 

정확한 소음 해석이 기본적으로 선행되어야 하며, 전 

세계적으로 독자적인 소음 예측 프로그램의 개발 및 

검증을 위한 연구가 활발히 이루어져 왔다. Brentner 
et al.과 Bres et al.은 헬리콥터 로터 블레이드에서 발

생하는 공력소음을 예측하기 위해 Farassat’s 1A 식 

기반의 PSU-WOPWOP 코드를 개발하였고, 현재 다

양한 회전익기 공력소음 해석 연구에 널리 활용되고 

있다(4,5). Yücekayalı et al.은 in-house 코드인 Turkish 
aerospace acoustic code(TACO)를 이용하여 HART-II 
로터 블레이드의 blade vortex interaction(BVI) 소음

을 예측하였고, PSU-WOPWOP 결과와 비교함으로

써 개발 코드의 예측 정확성을 검증하였다(6). 이외에

도 프랑스의 ONERA, 독일의 German aerospace center 
(DLR), 영국의 GKN Westland에서 각각 PARIS(7,8), 
AKUROT(9,10), DEAF(11) 소음 예측 코드를 자체적으

로 개발하였다. 이에 따라, 이 연구에서는 독자적인 

저소음 로터 블레이드 플랜폼 형상 설계 프레임워크 

구축 연구의 일환으로 로터 공력소음을 예측할 수 있

는 소음해석 코드를 개발하고 검증하였다. 특히 플랜

폼 설계 과정에서 요구되는 반복적인 목적함수 평가

에 대응하기 위해 효율적으로 공력 하중을 예측할 수 

있는 와류법 기반의 공력해석자와 연계된 소음해석자

를 개발하였다. 이미 이전 연구에서 로터 간의 상호 

간섭이 제자리 비행중인 멀티콥터형 무인비행체의 공

력성능 및 소음 특성에 미치는 영향을 분석하고 소음

해석자에 대한 검증을 수행한 바 있으며, 이는 Fig. 2
에 나타내었다(12,13). 하지만 이는 상대적으로 크기가 

작은 드론 프로펠러에 적용했던 사례이므로 이 연구

에서 초점을 두고 있는 헬리콥터와는 소음 특성에서 

상당한 차이가 있다. 추가적으로 이 연구에서는 제자

리 비행뿐만 아니라 전진 비행 조건에 대해 로터 공

력소음 해석을 수행하고 예측값을 실험 결과와 비교 

검증하였다.

2. 수치해석 기법

2.1 로터 공력해석 기법

로터 블레이드에서 발생하는 공력소음을 예측하기 

위해서는 소음원으로 공력해석 데이터가 필요하다. 
이 연구에서는 로터 블레이드에 작용하는 공력하중을 

계산하기 위해 비선형 와류 격자법(nonlinar vortex 
lattice method, NVLM)을 사용하였다. 비선형 와류 

격자법은 기존의 와류 격자법(vortex lattice method, 
VLM)의 단점을 보완한 방법론으로 익형 공력 테이

블 look-up, 공력계수 보정모델, 와류 강도 보정기법

을 적용하여 경계층 유동, 박리유동, 저 레이놀즈 수 

Fig. 1 A schematic of the complicated aeromechanical environment
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유동에서 발생하는 비선형 공기역학적 특성을 고려할 

수 있다(14,15). 공력계수 테이블은 받음각과 마하수(또
는 레이놀즈 수)에 따른 양력 및 항력계수로 구성되

며, 이는 로터 블레이드 각 단면에서의 공력하중 예측

에 활용된다. 로터 블레이드는 4개의 vortex filament
로 이루어진 다수의 vortex ring elements를 사용하여 

시위길이와 반경 방향으로 각각 이산화된다(16). 로터 

블레이드를 이산화한 vortex ring element의 세기()
는 식 (1)을 통해 도출된다. 식 (2)와 같이 방정식의 우

변은 후류에 의한 속도성분과 회전하는 물체에 의한 

속도성분을 포함하며, influence coefficients()는 식 (3)
처럼 vortex ring element의 collocation point에서 유

도된 격자표면에 수직인 속도 성분으로 정의된다.


    ⋮⋮ ⋱⋮…


⋮ RHSRHS⋮RHS




  (1)

RHS  ∞wake × ·  (2)

  indbound  ·  (3)

식 (1) ~ 식 (3)을 통해 결정된 로터 블레이드의 와류 

강도는 Kutta condition에 의해 후류 모델로 전달되고, 
후류에 의한 유도 속도 성분까지 고려하여 로터 블레

이드 각 단면에서의 유효 받음각을 계산한다. 각 단면

에서의 유입 속도와 유효 받음각 정보를 바탕으로 익

형의 공력계수 look-up을 수행하여 단면 공력하중을 

계산하고, 적분을 통해 로터의 공력 성능을 도출한다.

2.2 로터 후류 모델

이 연구에서는 로터 후류의 비정상적인 거동 예측

과 후류에 의한 유도 속도 계산을 위해 와류 입자법

(vortex particle method, VPM)을 이용하였다. 후류

는 로터 블레이드 뒷전으로부터 모델링하였고, 앞서 

언급한 것과 같이 후류의 강도는 비선형 와류 격자법

을 통해 결정된다. 기존의 free-wake 방법에서 활용

되는 vortex filament method와 달리, 와류 입자법에

서는 로터 후류를 Lagrangian 기반의 개별적인 입자

들로 모델링한다. 따라서, 시간 전진 과정에서 후류 

입자들은 독립적으로 전파되기 때문에 와류 입자 간

의 연결성(connectivity)을 유지하지 않아도 된다는 

장점이 있다. 또한, 공간상의 격자가 아닌 수학적 모

델을 이용하기 때문에 수치적 소산 없이 비정상 후류

의 거동과 구조 예측이 가능하다. 
Vorticity dynamics 방정식은 식 (4)와 같이 표현되

며, 여기서 는 와도를, 는 속도를 의미한다. 후류의 

와도장 지배방정식은 식 (5)로 다시 나타낼 수 있으며, 
비압축성 유동에서의 와도 및 속도 성분을 정의하였다. 는 후류가 연속적으로 확산되는 거동 모사를 위해 사

용되며 식 (6)으로 정의한다. 로터 후류에 의한 유도속

도는 식 (7)과 같이 Biot-Savart 법칙을 통해 계산된다. 

 ·∇∇  (4)

     (5)

       (6)

   × (7)

2.3 공력 소음해석 기법

헬리콥터 로터 블레이드에서 발생하는 소음은 소

음 특성에 따라 톤 소음(tonal noise)와 광대역 소음

(broadband noise)으로 구분할 수 있다. 톤 소음은 두

께 소음(thickness noise), 하중 소음(loading noise), 

Fig. 2 Comparison of the first BPF directivity at 
different rotating speed(black: 4800 r/min, blue: 
5400 r/min, magenta: 6000 r/min)
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블레이드-와류 간의 상호간섭으로 인해 발생하는 소

음(blade vortex interaction noise), 고속충격파 소음

(high-speed impulsive noise)으로 분류될 수 있으며, 
광대역 소음에는 난류 유입 소음(turbulence ingestion 
noise), 블레이드-후류 간의 간섭으로 인한 소음(blade 
wake interaction noise), 에어포일 자체 소음(airfoil 
self noise) 등이 있다. 그 중에서도 회전하는 로터 블

레이드에서 발생하는 주된 소음원은 로터 블레이드 통

과 주파수(blade passing frequency, BPF) 및 그 고조

파에서 주기적으로 높은 음압수준을 유발하는 두께소

음과 하중소음(13)이다. 광대역 소음 특성을 갖는 난류

소음 성분을 예측하기 위해서는 정밀한 유동장 정보가 

요구되므로 로터 블레이드 설계 단계에서 고려하기에

는 현실적인 어려움이 있다. 따라서, 이 연구에서 개발

하고자 하는 소음해석자에서는 두께 소음과 하중 소음 

성분만 고려하였다. 이 연구에서는 비투과면 기법을 적

용한 Ffowcs Williams-Hawkings(FW-H) 방정식의 해

인 Farassat 1A 식 기반의 음향상사법을 이용하였다. 
두께소음과 하중소음은 식 (8) ~ 식 (10)을 통해 계산되

며(12), 각 식의 대괄호 안에 있는 항들은 식 (11)에서 

정의된 바와 같이 지연 시간(retarded time)에서 계산된 

값을 의미한다(17). 여기서 는 음속, 소음원( )과 수음

자( )간의 물리적인 거리()는   으로 표현된다. 
음파 방사 지연 시간은 소음원 기준에서 음압을 재구

성하는 source-time dominant 알고리즘을 적용하였다.

′  ′′  (8)

′       ret
      

ret
(9)

′     
ret

    
ret

      
ret

(10)

    
 (11)

3. 제자리 비행 소음해석

3.1 Caradonna-Tung 로터 블레이드 모델 

제자리 비행 중인 로터 블레이드의 소음해석을 수

행하기 위해 Caradonna-Tung 로터 블레이드 모델을 

이용하였다. Caradonna-Tung 로터 모델은 비틀림각

이 없고 시위 길이 분포가 일정한 직사각형의 플랜폼 

형상을 갖고 있으며, 단면은 NACA0012 에어포일로 

구성되어있다. 로터 블레이드에 대한 자세한 제원과 

해석 조건은 각각 Table 1, Table 2에 정리하였다. 소
음해석을 위한 공력 데이터 확보를 위해 로터 블레이

드는 시위 방향으로 21개, 반경 방향으로 31개의 와

류 격자 요소로 이산화하였고, 피치각 5°, 8°, 12° 조
건에서 해석을 수행하였다. 

3.2 제자리 비행 중인 로터 소음해석 결과 

제자리 비행 중인 Cardonna-Tung 로터 모델에 대

한 공력해석 검증은 이전 연구에서 수행되었고(14), 비
선형 와류 격자법이 피치각도에 따른 추력계수, 양력

계수 분포, 끝단 와류 궤적을 실험값과 유사하게 예

Table 1 Blade geometry of Caradonna-Tung rotor

Parameter Value

Number of blades 2

Root cutout 20 %

Rotor radius 1.143 m

Aspect ratio 6

Airfoil NACA0012

Table 2 Simulation conditions

Parameter Value

Tip mach number 0.439

Rotational speed 1250 r/min

Collective pitch angle 5°, 8°, 12°

Time step 10°

Total revolution 20
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측할 수 있었다. 로터 소음의 방사특성을 확인하기 위해 

로터 회전축을 중심으로 약 15R(30 m) 거리에 고도각 

10° 간격으로 수음자를 배치하였다. Fig. 3은 블레이드

의 피치각에 따른 overall sound pressure noise(OASPL)
의 크기를 보여주고 있다. Fig. 3(a)에서는 하중 및 두

께 소음을 포함한 로터 소음 결과를 나타내었으며, 
개별 소음원이 전체 소음 발생에 미치는 기여도를 분

석하기 위해 하중 소음과 두께 소음을 각각 Fig. 3(b)
와 Fig. 3(c)에 나타내었다. Fig. 3(a)에서 피치각이 증

가함에 따라 전체 로터 소음이 증가하는 것을 관찰하

였고 이는 Fig. 3(b)에서 확인할 수 있듯이 하중 소음 

증가가 주요 요인인 것으로 보인다. 피치각이 증가함

에 따라 모든 마이크로폰 위치에서 소음의 크기가 점

진적으로 증가하며, 이는 피치각이 증가함에 따라 추

력이 증가하는 경향성과 일치한다. 블레이드에서 생

성하는 추력이 증가할수록 블레이드에 작용하는 하중

이 증가해 하중소음이 증가하기 때문이다. 특히, 소음 

방사의 지향성은 사선 방향임을 확인할 수 있는데, 
단일로터가 제자리 비행 조건에서는 비정상 하중보다

는 정상 하중이 대부분 작용하여 이러한 결과가 도출

되었다. Fig. 3(c)에서는 피치각에 따른 두께소음을 나

타내며, 피치 각도의 변화에 따라 두께소음이 변화했

지만 유의미한 큰 차이는 관찰되지 않았다. 하지만, 비
교적 큰 반경과 코드 길이를 가지는 헬리콥터는 하중

소음뿐만 아니라 두께소음도 높은 tip mach number로 

인해 소음 기여도가 있음을 보여준다. Fig. 4에서는 

Caradonna-Tung 로터 블레이드 해석만으로는 판단하

기 어려웠던 소음 예측 코드의 두께 소음 예측 타당성

을 추가로 확인하기 위해 로터 블레이드의 제원은 모

두 동일하게 유지하되, 임의로 에어포일의 두께만 달

리한 추가 해석을 진행하였다. 에어포일의 두께가 증

가할수록 로터 회전면에 평행한 방향으로의 두께소음

이 증가하는 것을 관찰하였고, 이로써 소음 예측 코드

가 두께소음 또한 잘 예측하는 것을 확인하였다.

(a) Total noise

(b) Loading noise

(c) Thickness noise

Fig. 3 OASPL comparison of Caradonna-Tung rotor 
depending on the pitch angles 

Fig. 4 OASPL comparison of Caradonna-Tung rotor 
with different airfoils 
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4. 전진 비행 소음 해석

4.1 HART-Ⅱ 로터 블레이드 모델 

전진 비행 중인 로터 블레이드의 공력소음 예측 정확

도를 검증하기 위해 HART II(higher-harmonic aero-
acoustic rotor test) 실험에 사용된 로터 모델을 이용

하였다. HART II 실험은 higher harmonic control 
(HHC) 제어기법 적용에 따라 로터 공력 특성, blade 
vortex interaction(BVI) 소음 등을 분석하기 위해 2001년

에 실시된 국제 공동 연구 프로그램이다(21). HART II 
로터는 BO105 무힌지 로터의 40 % mach scaled 축
소 로터이며 Fig. 5와 같이 이 연구에서는 HHC 기법

을 적용하지 않은 기준 조건(baseline)에 대해 해석을 

수행하였다. 로터의 회전직경(D)은 2 m, 블레이드 시

위길이는 0.121 m, 비틀림각 변화율은 -8°로 정의되며 

형상에 대한 자세한 정보는 Table 3에 정리하였다. 또
한 이 연구에서 고려한 해석 조건은 Table 4와 같다. 

4.2 전진 비행 중인 로터 공력해석 결과

전진비행하는 로터 블레이드는 회전운동에 따른 원

심력 뿐만 아니라 방위각에 따른 양력 불균형으로 인

해 주기적인 플랩핑 및 피칭 운동이 동반된다. 따라서, 
실험에서 측정한 추력계수와 동일하게 일치시키고 로

터의 회전축 이외의 다른 축에서 발생하는 공력 모멘

트를 최소화하기 위해서는 전진 비행 시 수치적 트림 

절차가 수행되어야 한다. 이 연구에서는 테일로터 및 

전기체의 다른 요소는 제외하고 메인로터만 고려했으

며, 이 경우에는 로터의 추력 을 목표 추력으로 정

하고 모멘트  , 를 0이 되도록 하는 정상상태 수

평 전진비행 트림이 일반적이다. 는 테일로터에 의

해, 와 는 로터 회전면의 기울기와 항공기 자세

에 의해 트림 상태가 되기 때문이다. 그러므로 이 연

구에서는 주어진 주 로터 추력과 허브에서의 모멘트

를 이용하여 주 로터의 collective 피치각과 cyclic 피
치각만을 계산하는 주 로터 트림을 수행하였다. 블레

이드의 피칭 움직임은 식 (12)와 같이 표현할 수 있다.

   cossin  (12)

여기서 , , 는 각각 collective 피치각, 종방향 

및 횡방향에 따른 cyclic 피치각을 의미하며, 는 블

레이드가 회전하는 방위각을 뜻한다. 는 추력의 크

기를 결정하고, 와 는 각각 롤링 모멘트와 피칭 

모멘트를 제어한다. 또한, 특정한 속도로 전진 비행하

는 로터의 추력 및 모멘트 계수는 식 (13)과 같이 피

치각으로 표현된다.

     
     
     

 (13)

여기서 는 추력계수를 의미하고, 와 는 각

각 롤링과 피칭 모멘트를 나타낸다. 식 (13)의 비선형 

Fig. 5 Geometry of HART II rotor blade

Table 3 Blade geometry of HART II rotor

Parameter Value
Number of blades 4

Non-dim. root cutout 0.22
Rotor radius 2 m
Blade chord 0.121 m

Blade twist angle -8°
Aspect ratio 16.528

Airfoil NACA23012

Table 4 Simulation conditions

Parameter Value
Advance ratio 0.151

Tip mach number 0.642
Rotational speed 109.12 rad/s

Rotor thrust 3300 N
Rolling moment 20 N · m
Pitching moment -20 N · m

Time step 10°
Total revolution 20
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방정식의 해를 구하기 위해 식 (14)의 Newton-Raphson 
반복법을 적용하였으며(22), 피치각 계수 , , 에 

대한 ,  , 의 변화율은 유한차분 형태로 계

산하였다.







∆∆∆ 


 


  

  

  



× 



desired   

(14)

이 연구에서는 로터의 피칭/롤링 모멘트 평형 및 풍

동 실험과 동일한 추력계수를 얻기 위한 로터 트림해

석을 수행하였다, HART II 실험을 대상으로 식 (14)
에 있는 desires의 값을 적용하였으며 초기 트림 계

산에는 실험에 사용한 각을 적용하였다. 수치적인 트

림 해석을 통해 도출된 collective, cyclic 피치각도

는 Table 5에 정리하였다. 
Fig. 6에서는 비선형 와류 격자법 통해 예측한 로터 

블레이드 87 % 지점에서의 수직력 변화를 타 전산해

석 결과, 실험 결과와 함께 비교하였다. 방위각 300° 

부근에서는 과도한 수직력 변화가 발생하여 실험값과 

잘 맞지 않는 경향성이 있지만 지배적인 소음원인 

BVI 현상을 비교적 잘 예측할 수 있음을 확인하였다. 
블레이드의 탄성을 고려한 CFD/CSD 연계해석 결과는 

탄성을 고려하지 않은 비선형 와류 격자법 결과에 비

해 실험치에 더욱 근접한 결과를 보여주고 있지만(20), 
타 CFD 결과에 비해 회전 방위각에 따른 공기력 변

화를 잘 예측하는 것을 확인하였다(21).
Fig. 7에는 방위각에 따른 단면 수직력의 변화를 나

타내었다. 단면 수직력의 변화율은 소음의 특성을 이

해하는 데에 유용하게 사용되며, 특히 BVI 소음의 물

리적인 현상은 시간에 따른 단면 수직력의 변화율에 

기인한다(22,23). 첫 번째 peak는 전진면의   °  부근

에서 관찰되며 실험값과 비교하였을 때 위상각 차이 

없이 BVI 현상을 정확히 잘 예측하는 것을 볼 수 있

다. 두 번째 peak는 후퇴면의   °  부근에서 관

찰되며 실험값과 위상각 차이는 크게 발생하지 않지

만 진폭이 크게 발생하는 것을 볼 수 있는데, 이는 앞

선 Fig. 6의 4사분면 결과에서 비선형 와류 격자법 해

석자가 수직력을 과도하게 예측한 것이 원인이다. 
Fig. 8은 블레이드가 한 바퀴 회전하는 동안 블레이

드에서 발생한 수직력 분포를 디스크 형태로 나타낸 

것이다. HART II 실험에서는 블레이드 스팬 방향에 

따른 단면 양력계수 데이터가 제공되지 않아 실험값

과의 정량적인 비교는 수행할 수 없다(24). 하지만 로

터의 전진면과 후퇴면에서 발생하는 BVI 모두를 잘 

포착하는 것을 볼 수 있으며, 비선형 와류 격자법이 

Table 5 Trim solution 

Parameter Value

Collective pitch 3.8°

Lateral cyclic pitch 1.92°

Longitudinal cyclic pitch -1.34°

Fig. 6 Comparison of section normal forces at the radial
station of 87 % 

Fig. 7 Comparison of gradient of section normal force 
at radial station of 87 %
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전진 비행 소음 해석을 위한 공력 해석자로 사용하기

에 적합함을 확인하였다. 

4.3 전진 비행 중인 로터 소음해석 결과

전진 비행 조건에서 로터 소음해석 결과를 검증하

기 위해 이전의 블레이드 스팬방향의 공기력 변화를 

이용하여 소음 해석한 결과는 Fig. 9에서 볼 수 있다. 
실험에서 가장 큰 소음이 측정된 위치인 전진면의 11번 
마이크 위치와 후퇴면의 4번 마이크 위치에 대해서 

측정된 소음압을 블레이드 1회전 시간에 대해서 소음

해석자 결과와 비교하였으며(18), 실험에 사용된 마이

크의 위치 좌표계는 Fig. 10에 나타내었다. 측정 결과

에서 BVI 소음압 신호의 peak to peak 크기가 블레

이드에 따라서 차이가 발생하는 것에서 볼 수 있는데 

이는 블레이드의 비균질성 등으로 인한 실험 오차로 

판단된다(19,20). 실험 결과와 해석 결과 모두 BVI에 의

한 4/rev의 주기적인 음압 변화가 관찰되며 특히 블

레이드가 전진면에 위치하는   °에서 크게 발생

하게 된다. 해당 위치에서 실험값보다 다소 음압폭을 

크게 예측하긴 하지만, 전반적인 경향성은 잘 포착하

고 있으며 후퇴면 또한 실험값과 상당히 유사한 결과

를 도출하였다.
BVI 소음은 일반적으로 전체 소음 신호의 6 BPF ~

40 BPF 대역의 주파수로 구성된다(20). 정확한 BVI 
소음의 비교를 위해 모든 관측점의 소음압에 대해 
FFT를 수행하여 6 BPF ~ 40 BPF 주파수 대역의 소

음압 수준을 구하고, 로터 허브 기준 2.2 m 아래에 BVI 
소음 방사 지도를 Fig. 11에 나타내었다. HART II 기

준 비행 조건에서 측정된 BVI 소음 방사 지도와 해

석 결과를 비교하였고, BVI 소음의 dB 수준 분포와 

소음의 방향성을 살펴보았다. 실험 결과와 같이 소음 

세기가 가장 높게 나타나는 두 lobe 지점은 잘 예측

하는 모습을 보인다. 하지만, 실험값과 3 dB 내외의 

오차 수준을 보이며 lobe 영역의 크기와 형태에 있어

서도 약간의 차이가 발생하는데 이는 이 연구에서 헬

리콥터의 동체와 블레이드의 탄성을 고려하지 않은 

것으로 판단된다(21,25). Romani and Casalino가 수행

한 연구에서는 탄성변형을 반영한 로터 모델링이 전

반적인 소음의 방향성과 전진면에서의 소음 lobe를 

잘 포착하였으며(21), BVI 소음 예측의 정확도 또한 

향상시킨다는 결과를 제시하였다. 또한 Bernardini et 
al. 연구에서는 탄성 효과를 고려한 로터 블레이드 모

Fig. 8 Section normal force distribution

(a) Advancing side

(b) Retreating side

Fig. 9 Comparison of acoustic pressure of HART II 
rotor
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델에 비해 semi-rigid 모델이 소음 수준과 방사 형태

를 다소 부정확하게 예측하였다(25). 

5. 결  론

이 연구에서는 저소음 로터 블레이드 플랜폼 설계를 

위해 FW-H 방정식 기반의 소음 해석 코드를 개발하고 

실험 결과와 비교하였다. 로터 블레이드 공력소음 해석을 

위해 필요한 공력데이터는 비선형 와류격자법을 이용하

여 예측하였고, 제자리 비행 중인 Caradonna-Tung 단일 

로터와 전진 비행 중인 HART-II 단일 로터를 이용하여 

개발된 소음 해석자에 대한 검증 연구를 수행하였다. 
제자리 비행 중인 로터의 소음해석 결과는 하중소

음과 두께소음, 전체소음으로 나누어 분석하였다. 블

레이드의 피치각이 증가함에 따라 모든 마이크로폰 

위치에서 하중 소음의 크기가 점진적으로 증가하였으

나 두께소음에 미치는 영향은 미미하였다. 하지만, 비
교적 큰 반경과 코드 길이를 가지는 헬리콥터는 하중

소음 뿐만 아니라 두께소음도 지배적인 소음원으로 

작용함을 확인하였다. 전진비행 중인 로터의 공력해

석 검증을 위해 블레이드 span 87 % 지점의 공력하

중과 시간에 따른 단면수직력 변화를 해석한 결과, 
실험값과 굉장히 유사한 경향성이 도출되었으며 1사

분면과 4사분면의 BVI 현상을 잘 예측하는 것을 확

인하였다. 블레이드 스팬 방향의 공기력 변화를 이용

하여 1회전 시간에 대한 전진면과 후퇴면에서의 BVI 
소음압 신호의 peak-to-peak 크기를 실험값과 비교한 

결과, 음압 진폭의 크기는 다소 실험값과 차이가 있

지만 전반적인 경향성은 잘 포착하였다. 소음 방사 

지도 작성 결과 또한 최대 BVI 소음이 발생하는 위

치를 실험 결과와 거의 유사하게 예측하였다.
이 연구에서는 비투과면 기반의 FW-H 방정식을 

이용하여 제자리 및 전진 비행 공력소음 예측 연구를 

수행하였다. 하지만 투과면 기법까지 고려하게 된다

면 CFD가 제공하는 데이터의 양이나 질에 따라 소음 

해석코드를 범용적으로 사용할 수 있을 것으로 예상

된다. 또한, 로터-로터, 로터-기체, 로터-동체 등 상호

작용으로 인해 발생하는 난류 소음 성분을 추가로 예

측할 수 있으며, 이는 전기체 헬리콥터 형상에서 발

생하는 소음이나 다양한 형태의 로터 추진 시스템을 

가진 도심항공모빌리티(urban air mobility)에도 널리 

활용할 수 있을 것으로 기대된다. 따라서 향후 연구

Fig. 10 Acoustic array and coordinate system of HART 
II test

(a) Experiment

(b) Prediction

Fig. 11 Comparison of noise footprint between ex-
periment and prediction
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에는 투과면 기반의 FW-H 음향상사법도 추가로 고

려하여 코드를 확장시킬 것이며, 궁극적으로 이 논문

의 소음 해석 기법을 통해서 향후 저소음 블레이드 

제작 시 초기 설계 단계에서부터 로터 블레이드의 소

음을 빠르게 예측할 수 있는 기술을 개발하는 것이 

최종 목표이다. 이는 로터 블레이드 형상 설계 연구

와 저소음 블레이드 소음 특성 분석 연구에 널리 활

용될 것으로 기대된다. 
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