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ABSTRACT

Tiltrotor aircraft are emerging as a next-generation rotorcraft configuration capable of combining 

vertical takeoff and landing (VTOL) capability with high-speed cruise performance. During flight mode 

transition, the rotors undergo tilt motion, which induces unsteady aerodynamic phenomena that 

significantly affect not only the flight performance but also the acoustic radiation characteristics of the 

aircraft. In particular, complex aerodynamic interactions such as rotor–rotor, rotor–fuselage, and rotor–

wing interference occur during the mode transition, and accurate prediction of these effects requires the 

aeroacoustic analysis framework that incorporates detailed rotor geometry modeling and wake resolution. 

In this study, a mid-fidelity aeroacoustic simulation framework was developed by coupling a panel 

method-based aerodynamic solver, a vortex particle method for wake modeling, and the Farassat 1A 

formulation for noise prediction. The proposed framework was validated against experimental data for 

the HART II rotor and the XV-15 tiltrotor. The framework was applied to predict the noise levels of a 

full-configuration XV-15 tiltrotor model under various tilt angles. In particular, phase interference 

effects depending on the observer location were evaluated to examine the impact of destructive and 

constructive interference on the overall sound pressure level.

초   록

틸트로터 항공기는 수직이착륙 능력과 고속 순항 성능을 동시에 구현할 수 있는 차세대 회전익기로서 주

목받고 있다. 틸트로터 항공기는 로터가 비행 모드 전환 과정에서 틸트를 수행하게 되며, 이때 발생하는 비

정상 공력 현상은 기체의 비행 성능뿐만 아니라 소음 방사 특성에도 큰 영향을 미친다. 특히 틸트 과정에서

는 로터-로터, 로터-동체, 로터-날개 간의 복합적인 공력 간섭 현상이 발생하며, 이를 고려하기 위해서는 정

교한 로터 형상 모델링과 후류 해석이 가능한 공력-소음 연계 해석 기법이 요구된다. 본 연구에서는 패널법 

기반의 공력 해석, 와류 입자 기법(Vortex Particle Method)을 활용한 후류 해석, 그리고 Farassat 1A 음향상

사법을 연계한 중충실도 공력-소음 해석 프레임워크를 구축하였다. 제안된 해석자는 HART II 로터 및 

XV-15 틸트로터에 대한 실험 데이터를 바탕으로 검증되었으며, 이후 XV-15 틸트로터 전기체 모델의 틸트 

각도 변화에 따른 소음 방사 경향성을 면밀히 분석하였다. 특히, 수음자의 위치에 따라 발생하는 위상 간섭 

효과를 고려하여 상쇄 및 보강 간섭이 전체 음압 수준에 미치는 영향을 정량적으로 고찰하였다.
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Ⅰ. 서  론

최근 단일 로터(Single Main Rotor, SMR) 형태 헬리

콥터의 단점을 보완하고자 다양한 추진시스템 기반의 수

직 이착륙기가 개발되고 있다[1]. 특히 동축반전로터 및 

틸트로터 형태의 항공기는 현대의 민간, 군용 헬리콥터

를 대체하기 위한 차세대 회전익기로 대표되고 있다. 미

국의 차세대 장거리 공격형 헬리콥터(Future Long 

Range Assault Aircraft, FLRAA) 프로그램에 Bell의 틸

트로터 V-280과 Sikorsky의 동축반전로터 SB>1 

Defiant가 경쟁함에 따라 최근 두 추진시스템 기반 항공

기에 대한 관심이 더욱 높아졌다[2]. 이 중, 틸트로터 항

공기는 로터가 틸팅됨에 따라 기존 Conventional 헬리콥

터 대비 긴 항속거리와 빠른 항속속도의 비행이 가능하

다는 장점을 기반으로 현재 다양한 국가 및 기업에서 관

련 연구가 수행되고 있다. 하지만 로터의 회전축이 직접

적으로 회전하는 천이비행 구간에서의 항공기 불안정성 

및 소음 관련 문제는 틸트로터의 고질적인 문제점으로 

보고되고 있다[3]. 천이영역 비행 시의 급격한 로터 블

레이드 유효 받음각 변화는 항공기의 비선형적인 공력 

특성을 야기하며, 이 때 발생하는 복잡한 후류 구조는 

로터 후방의 동체와 상호간섭을 유발한다[4]. 이와 같은 

후류 간섭 현상(Wake Interaction)은 비정상 하중과 고

조파의 Tonal Noise 발생의 원인으로 작용할 가능성이 

높다[5]. 또한 틸트각도가 변경되는 시점은 대부분 항공

기 이착륙 전, 후인 저고도 운항 시므로, 틸트로터 추진 

시스템 기반 군용 항공기의 생존성 및 민간용 항공기의 

대중수용성을 고려하였을 때 천이영역에서의 항공기에서 

방사되는 소음 분석은 필수적이다.

따라서 틸트로터 항공기 공력 및 소음 해석 관련 연구가

지속적으로 수행되고 있다. Zanotti 등[6]은 와류법 기반 

회전익기 공력 프로그램인 DUST를 이용하여 XV-15 항

공기의 비행조건에 따른 공력 및 유동장 분석을 수행하

였다. Gates[7]는 전산유체역학(Computational Fluid 

Dynamics, CFD)을 이용하여 XV-15 단일 틸트로터의 

헬리콥터 모드에서 공력 하중에 대한 전산해석을 수행하

였다. Lim 등[8] 또한 CFD 상용 프로그램인 HELIOS와 

RCAS를 활용하여 XV-15의 전진 비행 모드에서 로터와 

동체 간 상호작용으로 발생하는 비정상 공력 및 구조 하중

에 대한 분석을 수행하였다. McCluer 등[9]은 Full- 

span Tiltrotor Aeroacoustic Model (FS TRAM)을 이

용한 풍동시험을 통해 틸트로터 모델의 공력 데이터베이

스를 구축하였다. Johnson 등[10]은 TRAM 모델의 단일 

로터(Isolated Rotor)를 이용하여 전진비에 따른 BVI 

(Blade Vortex Interaction) 소음 방사 경향에 대한 분

석을 수행하였으며, Shelts 등[11]은 Tiltrotor Test Rig 

(TTR)에 Bell 699 로터를 설치하여 로터 Shaft Tilt 

Angle에 따른 음압 및 소음 수준 변화에 따른 고찰을 

수행하였다. Jinchao 등[12]은 자유 후류 기법을 통해 

XV-15 항공기의 Rotor Phase Difference (RPD)에 따

른 Near Field 소음을 분석하였으며, Bao 등[13]은 틸

트로터 항공기의 제자리 비행 시 로터-동체 간 상호작용

이 소음 방사에 미치는 영향에 대한 전산해석을 수행하

였다.

이처럼 틸트로터를 포함한 회전익기의 공력 및 소음 

특성에 대한 분석을 위해 다수의 선행 연구가 수행되었

으며, 이 중 대다수는 회전익기의 정확한 비행 특성을 

예측하기 위해 다학제 간의 해석의 필요성을 강조하였

다. 회전익기는 비행 시 로터가 회전함에 따라 복잡한 

유동 특성이 발생한다. 또한, 로터 블레이드에서 발생하는

진동 및 구조적 변형은 항공기의 성능 및 비행 안정성 

저하를 야기한다. 특히 동축반전로터, 틸트로터 등 다양

한 추진시스템을 기반으로 한 차세대 회전익기는 다중 

로터 시스템, 동체, 날개 간 복잡한 상호작용으로 발생하는

비정상 하중소음 및 광대역 소음에 대한 예측을 위해 보다

정교한 공력 및 소음 해석이 요구된다. 현재 대표적으로 

사용되는 회전익기 통합해석 프로그램으로는 CAMRAD 

II[14], RCAS[15], DYMORE[16], CHARM[17] 등이 

있으며, 소음 해석 코드로는 NASA의 ANOPP2[18], 

ONERA의 PARIS[19, 20], Penn State University의 

PSU-WOPWOP[21] 등이 존재한다. 하지만 대부분의 

통합해석 코드의 경우 공력 하중 해석 및 후류 모델링을 

위해 양력선 이론과 자유 후류 기법과 같은 저충실도의 

해석기법을 이용하고 있다. 이는 로터 블레이드 및 후류 

형상을 단순화하여 모델링하기 때문에 회전익기에서 발

생하는 복잡한 공력간섭 현상과 이를 반영한 소음 해석

에 한계가 존재한다. 패널법 기반 중충실도 회전익기 통

합 해석 프로그램인 DUST를 이용한 사례도 존재하였지

만, 로터 공력 예측 시 와류 격자법(Vortex Lattice 

Method, VLM)을 이용한 2차원 해석을 수행하였다[22]. 

또한, Pullin et al.[23], Nitzshe et al.[24]과 같이 패널

법과 Farassat-1A 음향상사식을 연계한 선행 연구의 경

우 단일 로터 모델을 이용한 해석자 검증만을 수행하였

으며, 본 연구와 같이 멀티 로터 기반, 혹은 전기체 회전

Key Words : Tiltrotor(틸트로터), Source-Doublet Panel Method(패널법), Ffowcs Williams-Hawkings  

             Acoustic Analogy(Ffowcs Williams-Hawkings 음향 상사법), Aero-Acoustic Analysis    

             (공력-소음 해석자), Rotorcraft Noise(회전익기 소음)
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익기에서 방사되는 소음에 대한 적용 연구는 수행되지 

않았다.

본 연구에서는 회전익기의 통합해석 프로그램 개발에 대

한 선행 연구로서, 패널법(Panel Method)과 비정상 와

류 입자법(Unsteady Vortex Particle Method), Ffowcs 

Williams-Hawkings 방정식 기반 음향상사법을 사용하여 

회전익기 공력-소음 연계 해석자를 개발하였다. 개발한 연

계 해석자의 검증을 위해 HART II (Higher-harmonic 

Aeroacoustic Rotor Test) 로터 및 XV-15 틸트로터의 

전진 비행 조건 공력 및 소음 해석을 수행하였고, 실험

결과 및 선행 연구와 비교 검증하였다. 이후, XV-15 틸

트로터 항공기의 전기체 형상을 이용하여 천이비행 시의 

소음 방사 특성을 분석하였다. 15° 간격의 4가지 틸트각

도 케이스에 대한 소음 분석을 통해 틸트각도에 따라 항

공기에서 방사되는 소음의 특성을 고찰하였다. 소음 해

석 시, 항공기의 틸트각도에 따른 공력 하중 및 후류 특

성을 분석한 선행 연구[25]의 공력 데이터베이스를 소음

원으로써 사용하였다. 이를 통해 로터 후류와 동체 및 

날개 간의 상호작용이 반영된 비정상 하중에 의해 발생

하는 공력 소음을 예측하였다.

Ⅱ. 본  론

2.1 전산해석기법

2.1.1 Source-Doublet 패널법

로터 블레이드에서 발생하는 소음을 예측하기 위해서

는 소음원으로 공력 하중 및 블레이드의 형상 정보가 

요구된다. 따라서, 본 연구에서는 와류법 기반 회전익기 

공력해석 In-house 코드인 VALOR(Vortex-based 

Aerodynamics simuLation cOde for Rotorcraft)를 

이용하여 소음원을 구성하였다. VALOR는 로터 블레이

드, 동체, 지면 모델링 및 공력해석을 위한 Source- 

Doublet 패널법과, 로터에서 발생하는 후류를 모델링

하기 위한 비정상 와류 입자법이 결합된 회전익기 공

력해석자이다[26, 27]. 로터 블레이드에서 발생하는 

공력 하중은 하중소음 예측을 위한 소음원, 패널로 구

성된 로터 블레이드 형상은 두께소음 예측을 위한 소

음원으로 사용하였다.

패널법은 3차원 로터 블레이드 및 항공기 표면을 

Source, Doublet 패널 요소로 이산화하여 항공기에서 발

생하는 공력 하중 해석을 수행하는 기법이다. 본 연구에

서는 로터 블레이드를 반경 방향과 시위 방향으로 직사

각형의 패널 요소로 표면 이산화를 수행하였으며, 동체

는 삼각형의 패널을 통해 구성하였다. 따라서 와류 격자

법(Vortex Lattice Method)과 달리 두께 효과를 반영한 

공력 해석과, 항공기 표면의 압력 분포를 계산할 수 있

다. Potential 유동을 가정하여 공력 하중 해석을 수행하

는 패널법은 유동장의 속도 성분 계산을 위해 Laplace 

Equation을 지배방정식으로 사용한다. 이때, 지배방정식

을 만족하는 속도 포텐셜 성분의 일반해는 Perturbation 

포텐셜 및 자유류의 포텐셜로 표현할 수 있으며, 유동 

내 물체의 움직임에 의한 Perturbation 포텐셜은 표면의 

Source()와 Doublet()의 강도를 통해 정의할 수 있

다. 이를 이용하여 표면 내 임의의 좌표에서의 전

체 포텐셜은 식 (1)과 같이 표현할 수 있다. 이후 내부 

Singularity가 존재하지 않을 때, 내부 포텐셜의 합은 일

정하다고 정의하는 Dirichlet 경계조건을 이용하여 식 

(2)와 같이 정리할 수 있다.

 
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
∇






 


∇


  

(2)

식 (2)의 수치적 해를 계산하기 위해 표면 패널 요소

의 Source, Doublet 강도는 일정하게 가정한다. Source 

패널 강도는 식 (3)의 Zero Normal Flow Condition에 

의해 계산할 수 있다. 또한, 식 (4)와 같이 항공기 형상

에 따라 정의되는 영향계수를 도입하여 각 패널의 

Collocation Point에서 선형 대수 방정식 통해 Doublet의 

강도를 계산한다.





  (3)


 



  
  



  
  



   (4)

이를 통해 도출한 각 패널 요소의 Source, Doublet 강

도를 이용하여 로터 및 항공기 동체 표면에 작용하는 속

도 성분을 정의할 수 있으며, 이는 식 (5)와 같다. 또한, 

회전익기의 공력 해석 시 로터 블레이드가 회전함에 따

라 발생하는 비정상 유동 효과를 고려해야 하므로, 식 

(6)의 Kinematic Velocity를 적용하여 Time Dependent 

경계조건을 정의한다. Kinematic Velocity는 로터 블레

이드의 회전 속도, Feathering과 같은 로터 블레이드의 

상대적인 운동에 의한 속도, 자유류 속도의 수직 성분의 

합으로 정의한다.

  


 


   (5)
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   × (6)

각 패널 요소의 Collocation Point에서 정의된 속도 성분

및 식 (7)의 비정상 베르누이 방정식을 이용하여 공력 

하중 성분을 계산한다. 또한 블레이드의 단면 유동정보를

바탕으로 에어포일 테이블 룩업(Airfoil Table Look-up)

을 통해 점성효과에 의한 유해항력을 고려하였으며, 유

동의 마하수 0.3 이상 조건에서는 Prandtl-Glauert 압축

성 보정 계수를 이용하여 압축성 효과를 반영하였다.

 
















(7)

  

2.1.2 비정상 와류 입자법

회전익기는 로터 후류의 영향으로 발생한 복잡한 유동 

특성이 비행체의 성능과 안정성에 지배적인 영향을 미치

는 것이 특징이다. 특히 다수의 로터 시스템을 이용한 

차세대 회전익기에서는 로터-로터, 로터-동체, 로터-날

개 간의 공기역학적 상호작용이 더욱 복잡하게 발생하

고, 이는 비정상 하중소음 및 광대역 소음의 대표적인 

원인으로 작용한다. 따라서, 비행 시 발생하는 후류 특성

을 정확히 예측하는 것은 회전익기의 공력 성능 및 소음 

수준을 예측함에 있어 중요하다. 따라서 본 연구에서는 

비정상 와류 입자법을 이용하여 로터 블레이드 및 전기

체 항공기에서 발생하는 후류의 거동을 모사하였다.

비정상 와류 입자법은 라그랑지안 와류 입자(Lagrangian

Vortex Particle)를 이용하여 로터에서 발생하는 후류의 

거동을 예측하는 기법이다. Vortex Filament를 이용하여 

후류의 궤적을 예측하는 자유 후류 기법과 달리, 외재적 

시간 전진(Explicit Time Marching) 과정에서 와류 입자

가 독립적으로 전파된다[28]. 따라서, 후류와 항공기 간의 

상호간섭에 의한 비정상적인 후류 거동을 예측 가능하다는 

특징이 존재한다[29]. 이러한 특징을 기반으로, 단일 로터 

및 틸트로터 항공기의 전진 비행 시 발생하는 복잡한 후류

의 거동을 모사하였으며, 후류와 항공기 간 상호간섭 현상

이 소음 방사에 미치는 영향을 고찰하였다.

와류 입자의 강도는 로터 블레이드의 뒷전(Trailing 

Edge)에서 Kutta 조건에 의해 정의된다. 또한 매 시간 

간격마다 와류 입자 위치의 업데이트를 위해 Biot- 

Savart 규칙을 사용하여 입자 간 유도 속도를 계산하였

다. 이는 식 (8)과 같이 표현할 수 있으며, 는 정규화

된 Biot-Savart Kernel을 의미하며, 는 와류 입자의 

위치, 는 입자의 강도를 의미한다.

  
 



    ×  (8)

2.1.3 Ffowcs Williams-Hawkings 음향상사법

본 연구에서는 앞서 언급한 패널법과 비정상 와류 입

자법을 통해 로터 블레이드의 비정상 공력 하중을 도출

하고, 이를 소음원으로써 적용하였다. 또한, 동체 및 날

개에서 발생하는 공력 소음의 경우 그 기여도가 비교적 

작아서 소음원에서 제외하였다[30, 31]. Ffowcs William

s-Hawkings (FW-H) 방정식의 해인 Farassat 1A 식 

기반의 음향상사법을 이용하여 소음을 예측하였다. 식 

(9)의 FW-H 방정식은 임의의 유동장 내 회전하는 로터

에서 발생하는 소음원을 정의하는 방정식으로, 난류 섭

동에 의한 사중극자(Quadrupole) 소음원, 로터 블레이드 

표면의 압력 섭동에 의한 쌍극자(Dipole) 소음원, 체적 

변화에 의한 단극자(Monopole) 소음원으로 구성된다. 그 

중 사중극자 소음 해석에서는 유동장에 대한 체적 적분

이 필요하므로 많은 계산 비용이 요구된다. 하지만 충격

파가 발생하지 않는 일반적인 로터 블레이드 운용조건에

서는 단극자 및 쌍극자 소음원에 비해 사중극자 소음원

의 영향이 미비하므로, 본 연구에서는 비투과면 기법을 

적용하여 로터 블레이드의 난류성 소음은 고려하지 않았

다[32]. Farassat 1A 식을 기반하여 하중소음 및 두께

소음을 계산하는 과정은 식 (10), (11)과 같다. 

′ 

  






 






 






 











 




(9)

여기서 ′  , ′ 는 임의의 소음원 위치에서

의 하중소음 및 두께소음을 의미하며, 은 음속, 는 

기체의 밀도, 은 회전 방향으로의 마하수를 나타낸다.

′ 

 
  





















 
  









  










 
 









  
 








(10)

′ 

 
  










 










 
  









  
 








(11)
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실제 소음원 발생 시간과 수음자 위치에 음파가 실제

로 도달하는 시간의 차이를 고려하고자, 식 (12)의 지연

시간(Retarded Time)을 도입하였다. 이를 통해 본 연계 

해석자에서는 소음원 기준에서 음압을 재구성하는 

Source-time Dominant 알고리즘을 적용하였다.

  


 

  
(12)

2.2 전산해석기법 검증

2.2.1 HART II 로터 블레이드 모델

본 연구에서 개발한 공력소음 연계 해석자에 대한 검

증을 위해, HART II 로터와 XV-15 틸트로터를 이용하

여 공력 및 소음 검증을 수행하였다. HART II는 1994

년 수행된 HART I의 후속 연구로, NASA Langley, 

DLR, ONERA, German-Dutch Wind Tunnel (DNW)가 

수행한 국제 공동연구이다[33]. HART II 실험에서 사용

된 로터는 BO-105 로터의 40% 스케일된 형상이며 패

널법을 통해 모델링한 HART II 로터의 형상은 Fig. 1과 

같다. 구체적인 로터 블레이드의 제원과 해석조건은 

Table 1과 Table 2를 통하여 정리하였으며, 풍동시험의 

간섭현상에 대한 보정을 적용하여 로터의 Shaft Tilt 

Angle 4.5°를 적용하였다. 또한 HHC 입력이 없는 

Baseline 실험 조건에서의 전산해석을 위해, 패널법 기반 

공력해석자를 이용한 트림 해석을 수행하였다. 풍동시험

에서는 로터 추력 3,300 N, Rolling 모멘트 20 Nm, 

Pitching 모멘트 -20 Nm의 조건을 적용하였지만, 본 연

구에서는 선행연구 사례[34, 35]를 참고하여 Rolling, 

Pitching 모멘트의 목표값을 각각 0 Nm으로 설정하고 

트림해석을 수행하였다. 트림 해석 결과는 Table 3과 같

다. 실험에 적용된 Pitch Angle과 비교하였을 때, Cyclic 

Pitch Angle은 유사한 경향을 도출한 반면, Collective 

Pitch Angle이 다소 과소예측된 것을 확인할 수 있었다. 

이는 블레이드의 구조적 변형을 고려하지 않아 회전 시 

발생하는 비틀림과 받음각 변화를 반영하지 못한 점이 

Fig. 1. HART II rotor blade modeled by source-doublet  
       panels 

Property Value

Number of blade [-] 4

Rotor radius [m] 2

Chord length [m] 0.121

Solidity [-] 0.077

Airfoil [-] NACA 23012

Twist angle [°] -8

Table 1. HART II rotor properties

Property Value

Rotation speed [rpm] 1041

Rotor shaft angle of attack [°] 4.5

Advance ratio [-] 0.151

Rotor thrust [N] 3300

Rolling moment [Nm] 0

Pitching moment [Nm] 0

Number of grid

(Chordwise/Spanwise) [-]
39 / 36

Time step [°] 3

Total revolution [-] 10

Table 2. Validation conditions for HART II rotor

Experiment
Panel method 

(Present)

Collective pitch 3.8 2.8

Longitudinal cyclic 

pitch 
-1.34 -1.26

Lateral cyclic pitch 1.92 2.06

Table 3. Trim solution of HART II rotor

원인으로 판단된다[36]. 반면 Cyclic Pitch Angle은 실

험 조건과 유사한 값이 도출된 것을 확인할 수 있었으

며, 이를 해석 조건으로 사용하여 공력 및 소음 해석을 

수행하였다. 시간 간격 3°, 총 10회전의 공력해석 후, 마

지막 3회전 시의 평균 공력값을 사용하여 실험값 및 타 

전산해석 결과와 비교 검증을 진행하였다. 소음 해석 시

에는 마지막 1회전 동안의 공력 데이터를 하중 소음원으

로써 사용하였다.

패널법 기반 공력 해석자를 이용하여 r/R=0.87 지점

에서의 단면 수직력 하중을 해석한 결과는 Fig. 2와 같

다. 또한, 실험 결과 및 Zhongqi 등이 수행한 선행 연구 

결과와의 비교를 통해 개발한 공력 해석자의 검증을 수

행하였다[33, 37]. 방위각에 따른 전반적인 공력 하중의 

경향성이 유사한 것을 확인할 수 있었지만, 방위각 300° 

지점에서 수직력의 과도한 Fluctuation이 발생하였다. 이

는 실험 환경과 달리 로터의 허브 및 동체에 대한 모델
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링을 반영하지 않아 해당 물체와 후류 입자 간 상호작용

을 고려하지 못한 것이 원인으로 판단된다. 따라서 후류

의 궤적이 실험과 다소 차이가 발생하였고, 이는 과대 

예측된 BVI 현상의 주된 원인으로 작용하였다. 회전익 

항공기의 BVI 소음 예측 시, BVI 소음원의 물리적 현상

은 로터 블레이드의 단면 수직력 변화율을 통해 수치적 

분석을 진행하는 것이 일반적이다[38]. Fig. 3은 HART 

II 로터 블레이드의 단면 수직력 변화량을 실험 결과와 

비교 검증하였다. 앞선 단면 수직력 분포와 같이 방위각 

300° 지점에서 과대예측된 BVI 현상으로 인해, 단면 하

중 변화량의 진폭이 크게 발생하였다. 하지만 실험 결과

와 비교하였을 때, 전진면과 후퇴면에서의 BVI 발생 지

점을 포함한 전반적인 단면 하중 분포의 경향성이 유사

하게 예측된 것을 확인하였다. 이후, 로터 끝단 와류 궤

적 예측을 통해 후류 모델링 기법에 대한 추가적인 검증

을 수행하였다. Fig. 4는 블레이드 방위각 20°와 70° 지

점의 XZ 평면 기준 끝단 와류의 발생 지점을 예측한 결

과이다. y/R=-0.7, y/R=0.7 위치의 끝단 와류를 실험

값 및 CFD 예측 결과와 비교하였으며, 전반적인 영역에

서 유사한 경향성을 확인하였다[33, 39]. 다만 후퇴면 

후방 영역에서는 다소 오차가 발생하였는데, 이는 로터 

허브 및 동체의 부재가 원인으로 판단된다.

Fig. 2. Comparison of sectional normal  
force at r/R=0.87 [33, 34]

Fig. 3. Comparison of gradient of sectional 
normal force at r/R=0.87 [33]

(a) Advancing side

(b) Retreating side

Fig. 4. Comparison of tip vortex position on XZ plane  

        of HART II [33, 39]

  

소음 해석 모델의 해석 정확도를 검증하기 위해, HART 

II 로터의 저속 하강 비행 시 소음 수준 해석을 수행하였

다. Fig. 5는 HART II 로터의 소음 예측을 위해 정의한 

수음 위치이다. 해당 실험의 경우, 로터 허브 위치(0,0,0) 

기준 2.215 m 아래 11개의 마이크를 설치하였으며, 로터 

전진면 부근의 11번 마이크 위치(0.108,1.81,-2.215)와 후

퇴면 부근의 4번 마이크 위치(2,-1.344,-2.215)에서 시계

열 형태의 소음압을 측정하였다[40]. 음압 해석 결과, 각 

수음 위치에서의 음압 신호가 BVI 현상으로 인해 4/rev의 

진동이 발생하는 것을 확인하였다. 각 수음 위치에서 

Peak-to-Peak의 세기를 포함하여 전반적인 신호의 경향

이 실험 결과와 유사하였지만, 후퇴면의 경우 소음 신호의 

위상차가 발생하였다. 이는 앞선 단면 수직력 분포 예측 

결과와 같이, 로터 후방의 BVI 현상 예측의 부정확성이 

원인으로 판단된다[41, 42].

2.2.2 XV-15 로터 블레이드 모델

XV-15 틸트로터 항공기의 천이비행 시의 소음 특성

을 분석하기 전, 해당 모델에 대한 소음 검증을 추가적

으로 수행하였다. 앞서 수행하였던 연구에서 제자리 비

행 시 표면 압력 분포 및 추력, 토크를 예측함으로써 공

력 해석자에 대한 검증을 수행한 바 있다[43]. 또한 후

류 모델에 대한 검증은 제자리 비행 시 Tip Vortex의 

궤적 예측을 통해 수행하였다[25]. 따라서 본 연구에서

는 XV-15 틸트로터를 이용한 소음 해석자에 대한 검증

을 진행하였다. NASA Ames 80- by 120-Foot Wind 
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(a) Advancing side

(b) Retreating side

Fig. 5. Comparison of acoustic pressure of HART II rotor [33]

Tunnel에서 진행한 Full Scale XV-15 단일 로터의 전

진 비행 조건 소음 측정 시험 결과를 바탕으로 BVI 소

음 방사 지도에 대한 비교를 수행하였으며, 구체적인 해

석 조건은 Table 4와 같다[44]. 로터로부터 1.8R 아래

에 총 252개의 마이크를 배치하였으며, 10th~50th BPF 

(Blade Passing Frequency) 주파수 대역의 음압을 통해 

소음 지도를 구성하였다. 예측한 소음 방사 결과는 Fig. 

6의 (a)와 같다. 중앙에 위치한 원은 로터 디스크, 우측

의 직사각형은 실험에서의 수음 위치를 나타낸다. 소음 

예측 결과, 로터 전진면에 해당하는 방위각 90°와 180° 

사이에서 최대 117.3 dB의 BVI 소음이 발생한 것을 확

인할 수 있었다. 이를 실험값과 비교 시, 전진면 부근의 

방위각 135° 지점에서 최대 BVI 소음이 발생한 경향은 

유사하였으나, 약 121 dB의 최대 BVI 소음이 발생한 것에

비해 약 3.8 dB 차이가 발생하였다. 이는 Ames Rotor 

Test Apparatus (RTA)와 같이 로터 설치를 위한 구조

물이 존재하는 실험 환경과 달리, 단일 로터만을 고려하

여 전산해석을 수행한 것이 원인으로 사료된다. 

추가적으로, 회전익기 통합해석 SW인 CAMRAD II 

(version 5.0) 및 회전익기 소음 해석 SW인 CIISound 

[45]를 함께 사용하여 XV-15 단일 틸트로터의 BVI 소

음 해석 결과에 대한 비교를 수행하였다. XV-15 틸트로

터의 CAMRAD II 모델은 참고문헌[46]을 이용하여 구

축되었다. 해석의 효율성을 위하여 Simulated Gimbal[47]

을 사용하였으며, 블레이드의 구조 동역학은 비선형 탄

성보 요소를 이용하여 표현되었다. 비정상 공력 하중은 

ONERA-EDLIN 모델과 Multiple-Trailer Wake Model 

with Consolidation을 사용하여 계산되었다. 더불어, 초

기 비틀림각이 큰 틸트로터의 공기역학적 특성을 고려하

여 Selig의 Stall Delay Model[48]을 적용하였다. 주어진 

로터 추력(CT/σ=0.075)과 종방향 및 횡방향의 짐발 틸

팅 각=0 (β1c=β1s=0)을 만족하도록 로터를 트림하였

다. 이때, 로터 방위각 증분 Δψ=15°를 이용하였으며, 

이후 얻어진 트림해를 이용하여 조밀한 방위각 증분(Δψ

=1.6°)을 사용하는 Post-Trim 기법을 적용하여 공력 

하중을 재계산하였다. 얻어진 CAMRAD II 해석의 블레

이드의 운동, 속도, 및 공력 하중의 결과와 FW-H 방정

식 기반의 CIISound를 함께 이용하여 BVI소음 해석을 

수행하였으며, 이때 로터 허브 아래 방향으로 1.8R에 위

치한 수평면의 221개의 마이크로폰을 이용하여 음압을 

계산하고 소음지도를 작성하였다. 

CAMRAD II/CIISound를 이용한 소음지도 해석 결과

는 Fig. 6의 (b)와 같다. 해석 결과는 그림의 우측 직사

각형 영역과 같으며, 풍동시험[41]의 결과와 그 경향 및 

최대 음압의 발생 위치가 유사하였다. 최대 음압의 경우 

126.04 dB이 발생하였으며, 풍동 시험 대비 약 4dB 정

도 크게 예측되었다. 본 연구의 해석 결과인 Fig. 5 (a)

와 비교 시, 최대 BVI 소음이 발생하는 지점 및 전반적

인 소음지도의 경향성이 유사한 것을 확인하였다. 하지

만 최대 음압이 약 8 dB 차이가 발생하였으며, 전진 방

향 기준 로터 후방의 BVI 소음 방사 경향이 상이하였다. 

이는 두 해석 기법의 차이에 기인한 것으로 사료된다. 

CAMRAD II의 2차원 공력 해석과 다중 트레일러 기반 

후류 모델을 적용한 반면, 본 연구는 패널법과 와류 입

자법을 통해 하중 소음원을 도출하였다. 따라서 로터 전

방 BVI 현상 예측 정도에 대한 차이가 발생하였고, 이는 

BVI 소음의 최댓값 예측에서 정량적 차이를 유발하였다. 

반면 로터 후방 영역 소음 방사 경향의 경우 로터 회전 

시 발생한 후류가 후방으로 확산되는 지점으로, 각 모델 

간 후류의 확산 궤적 예측 정확도의 차이가 원인으로 판

단된다. 이 점을 제외한 전반적인 소음 방사 수준은 실

험 결과와 유사함을 확인하였고, 이를 통해 개발한 공력

-소음 연계 해석자의 적절성을 검증할 수 있었다.

2.3 XV-15 틸트로터 항공기 소음해석 결과

앞선 단일 로터 모델의 전진 비행 시 공력 및 소음 예

측을 통해, 본 연구에서 개발한 공력-구조 연계 해석자

의 해석 정확도를 검증할 수 있었다. 이후, 연계 해석자

를 이용하여 틸트로터 항공기의 천이비행 시 발생하는 



8 손상민 ‧ 송찬호 ‧ 이사랑 ‧ 손혁진 ‧ 명노신 ‧ 박재상 ‧ 이학진 한국항공우주학회지

117.3

(a) Present

126.042

(b) CAMRAD II/CIISound

Fig. 6. Comparison of BVISPL noise map of XV-15 rotor

Property Value

Tip Mach number [-] 0.691

Advance ratio [-] 0.2

Tip path plane angle [°] 4

Rotor thrust coefficient,  [-] 0.075

Rolling moment [Nm] 0

Pitching moment [Nm] 0

Number of grid

(Chordwise/Spanwise) [-]
36 / 31

Time step [°] 3

Total revolution [-] 8

Table 4. Validation conditions for XV-15 rotor

소음에 대한 분석을 진행하였다. 본 연구는 앞서 XV-15 

항공기를 이용한 천이영역 비행 시의 공력 및 후류 분석

을 진행하였던 연구의 후속 연구이다[25]. 선행 연구를 

통해 틸트로터 항공기의 틸트각도에 따른 공력 하중의 

변화와 불규칙한 후류 거동을 확인할 수 있었다. 틸트각

도가 증가할수록 로터 추력의 세기가 증가하였으며, 전

진면과 후퇴면 간 공력 분포의 비대칭성 또한 증가하였

다. 이 같은 공력 하중의 변화는 후류 거동에도 영향을 

주었다. 전진 비행 모드에서 제자리 비행 모드로 가까워

질수록 후류 구조 사이의 피치 거리는 감소하였고, 앞선 

비대칭적인 공력 하중 분포는 나선형 후류 구조의 조기 

붕괴를 유발하였다. 본 연구에서는 이같이 선행 연구를 

통해 도출한 항공기의 천이비행 시 발생하는 공력 하중 

데이터베이스를 소음원으로 사용하여, 틸트각도에 따른 

항공기 소음 특성 변화를 분석하였다. 

해석 모델인 XV-15 항공기의 형상은 Fig. 7과 같다. 

로터 블레이드는 나셀 형상을 제외하고 반경 방향 31개, 

시위 방향 36개의 사각형 패널 요소를 배치하여 이산화

하였으며, 동체 및 주익은 총 8,106개의 삼각형 패널요

소로 이산화하였다. 본 연구에서는 4가지 틸트각도(15°, 

30°, 45°, 60°) 케이스에 대한 소음해석을 수행하였다. 

여기서 틸트각도 0°는 항공기의 전진 비행 모드를 의미

하며, 틸트각도 90°는 제자리 비행 모드를 의미한다. 또

한 임무형상 및 틸트각도에 따라 변화하는 항공기의 비

행 조건을 반영하기 위하여, Ferguson의 GTR 리포트 

및 타 연구의 XV-15 항공기 비행 조건을 참고하여 전

산해석 조건을 정의하였다[49, 50]. 항공기의 구체적인 

제원 및 해석 조건에 대한 보다 자세한 내용은 선행 연

구에서 확인할 수 있다[25]. Fig. 8과 같이 항공기로부

터 38.2 m (10R) 아래 수음자를 배치하였으며, 항공기

를 중심으로 전진 방향으로 30개, 주익 방향으로 20개의 

총 600개의 수음자를 이용하여 틸트로터 항공기 소음을 

예측하였다. 이를 통해, XV-15 틸트로터 항공기의 천이

비행 시 방사되는 소음의 주요 소음원을 탐색하고 전파 

방향성에 대한 고찰을 진행하였다.

Figure 9는 15°, 30°, 45°, 60° 틸트각도 조건에서 소

음자에 전달되는 Overall Sound Pressure Level 

(OASPL) 분포를 소음 방사 지도 형태로 비교하였다. 

모든 틸트각도 케이스에서 항공기의 전방 및 하부 방향

으로 소음이 크게 방사되는 것을 확인할 수 있었다. 특

히, 항공기 인근 수음 위치에서 높고 낮은 소음이 대칭

적으로 예측되는 등 독특한 형태로의 소음 방사가 이루

Fig. 7. Geometry of XV-15 tiltrotor aircraft modeled by  
       source-doublet panels with vortex particles
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40R

30R
10R

Fig. 8. Arrangement of microphone on the ground

어지는 것을 관측하였다. 틸트각도가 증가할수록 소음이 

크게 방사되는 지점이 항공기의 전방으로 전진하는 현상

이 관측되었으며, 소음의 세기 역시 증가하였다. 틸트각

도 15°와 60° 케이스인 Fig. 9의 (a)와 (d)에서 가장 높

은 소음이 관측된 지점에서는 약 4 dB의 차이가 발생하

였다. 틸트 각도 증가에 따른 소음 증가의 원인을 분석

하기 위해 각 틸트각도 조건에서 최대 음압이 관측되는 

수음자 위치에서의 음압 시계열 데이터를 Fig. 10에서 

비교하였다. 앞선 소음 방사 지도에서도 관찰하였듯이, 

틸트각도가 증가할수록 전체 음압의 Amplitude가 증가하

는 것을 확인할 수 있었다. 이는 앞선 연구에서 고찰하

였듯, 틸트각도가 증가할수록 로터에 작용하는 공력의 

세기와 비대칭성이 증가한 것이 원인으로 판단된다.

또한 틸트각도 15°와 30° 케이스의 경우, 타 조건에 

비해 다소 진폭이 작은 진동이 추가적으로 발생하였다. 

이는 분석하기 위해 전체 음압을 하중 소음과 두께 소음 

성분으로 분리하였다. 두께 소음압 해석 결과인 Fig. 10 

(c)에서 관측할 수 있듯, 비교적 낮은 틸트각도 케이스

에서 세기가 큰 진폭의 두께소음이 발생하였다. 이는 앞

(a) Tilt angle = 15° (b) Tilt angle = 30° (c) Tilt angle = 45° (d) Tilt angle = 60°

Fig. 9. Comparison of noise footprint depending on tilt angles 

선 틸트각도 15°와 30° 케이스의 전체 소음압 해석 결과

에서 발생한 미세한 진동의 원인인 것으로 판단된다. 항

공기가 제자리 비행 모드에서 전진 비행 모드로 전환됨

에 따라 로터가 틸트각도 0°와 가깝게 틸팅되고, 결과적

으로 두께소음이 주로 전파되는 방향이 항공기의 하부 

영역으로 변화하였다. 또한, Fig. 10 (b)를 통해, 전반적

인 소음압의 Amplitude는 하중 소음의 영향이 지배적인 

것을 확인할 수 있었다. 특히 틸트각도 60° 케이스의 경

우 하중 및 두께 소음압의 위상차가 발생한 것을 확인하

였다. 이는 최대 소음이 발생한 지점이 타 조건에 비해 

항공기로부터 다소 떨어져 있어 소음원 방사 시각과 수

음 위치 도달 시점 간의 지연 시간이 발생한 것이 원인

으로 판단된다.

앞선 XV-15 항공기에서 방사되는 음압 데이터 분석

을 통해 틸트로터 항공기의 주된 소음원은 하중 소음임

을 확인했다. 틸트로터 항공기는 틸트각도 및 비행 조건

에 따라 로터 블레이드의 유효받음각이 급격히 변화하

고, 이로 인해 발생하는 비정상 공력 하중이 항공기에서 

발생하는 소음에 지배적인 영향을 미친다는 선행연구[5]

의 분석과 동일한 결과가 도출되었다. 추가적으로 로터 

블레이드에서 발생하는 비정상 하중이 소음 방사에 미치

는 영향을 분석하였다. Fig. 11은 틸트각도에 따른 하중

소음 방사 지도를 나타내었다. 전반적인 하중소음의 방

사 경향성은 앞선 전체 소음의 경향과 유사한 것을 확인

할 수 있었다. 틸트각도가 증가할수록 항공기의 전방 및 

하부 영역에 발생한 소음의 Peak 지점이 항공기 전방으

로 전진하는 경향을 관측하였다. 이는 로터가 틸팅됨에 

따라 로터의 공력 하중이 항공기 전방으로 발생한 것이 

원인으로 판단된다. 틸트각도 15°와 60° 케이스에서 소

음압 레벨이 가장 크게 방사된 수음 위치의 소음압 레벨  
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(a) Acoustic pressure of total noise

(b) Acoustic pressure of loading noise

(c) Acoustic pressure of thickness noise

Fig. 10. Time history of acoustic pressure at different 
tilt angles

Mic 1

Mic 2

Mic 3

Mic 4

(a) Tilt angle = 15° (b) Tilt angle = 30° (c) Tilt angle = 45° (d) Tilt angle = 60°

Fig. 11. Comparison of loading noise footprint with tilt angles

비교 시, 틸트각도 60°의 소음압 레벨이 약 4 dB 크게 

예측되었다. 이는 앞에서 분석한 것과 같이 틸트각도가 

증가함에 따라 로터 공력의 세기와 진폭이 증가하였고, 

이로 인해 하중 소음의 크기가 증가한 것으로 판단된다.

추가적으로 하중 소음의 영향성을 분석하기 위해 틸트

각도 15°와 60° 조건에 대해 4개의 특정 수음 위치를 

지정하고 시간에 따른 하중 소음 음압 변화를 Fig. 12에

서 비교하였다. 선정된 4개의 위치는 각각 틸트각도 15°

와 60° 조건에서 하중 소음 수준이 가장 작게(Mic 1, 

Mic 3) 크게(Mic 2, Mic 4) 측정된 위치이다. 또한 지

정된 4곳의 위치에 도달하는 하중 소음원의 기여도를 분

석하기 위해, 항공기를 위에서 바라본 위치에서 우측, 좌

측 로터를 구분하고 각 로터 블레이드에서 발생하는 하

중 소음을 따로 계산하였다. 좌우 로터 블레이드의 영향

이 더해진 Total 음압을 비교하였을 때, Mic 2, Mic 4에 

비해 Mic 1, Mic 3 위치에 도달한 음압의 진폭이 감소

한 것을 확인할 수 있다. Mic 2, Mic 4 위치에서는 두 

로터에서 발생한 음파 간의 위상차가 발생하여 신호가 

진폭이 감소하는 상쇄간섭(Destructive Interference)이 

발생했기 때문이다. 반면 높은 소음 수준이 발생한 Mic 

2, Mic 4 지점의 경우, 두 로터에서 발생한 음파 간의 

위상이 유사하여 보강간섭(Constructive Interference) 

발생한 것을 확인할 수 있다. 이처럼 수음 위치에 따라 

각 로터에서 발생하는 소음 신호의 위상차가 발생한 이

유는 각 로터에서 방사된 소음의 도달 시간 차이로 인한 

것으로 판단된다. 이를 통해, 로터 소음압 간 위상차는 

틸트로터 항공기가 천이 비행 시 전방 하부에서의 특정

한 수음 위치에서 높고 낮은 소음이 방사되는 현상의 원

인으로 작용함을 확인하였다. 특히, 틸트 각도가 증가할

수록 소음압 신호 간섭 현상의 발생 위치 및 세기가 변

화함을 관찰하였고, 틸트로터 항공기의 천이 비행 시 발

생하는 독특한 소음 방사 특성을 확인할 수 있었다.
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(a) Mic 1 (c) Mic 3

(b) Mic 2 (d) Mic 4

Fig. 12. Comparison of acoustic pressure of loading noise with different microphone location

Ⅲ. 결  론

본 연구에서는 Source-Doublet 패널법과 비정상 와류

입자법, FW-H 음향상사식을 이용하여 회전익기 공력-

소음 연계 해석자를 개발하였다. 패널법을 통해 모델링

한 3차원 형상의 로터 블레이드 Geometry와 공력 하중 

데이터를 두께소음원 및 하중소음원으로 사용하여 회전

익기의 소음을 예측하였다. 연계 해석자의 검증을 위해, 

HART II 로터와 XV-15 틸트로터의 공력 및 소음 해석

을 수행하였다. HART II 로터의 전진 비행 시 단면 수

직력 및 소음압 해석 결과, 실험 결과 및 타 전산해석결

과와 유사한 경향성이 나타나는 것을 확인하였다. 또한 

XV-15 틸트로터의 전진 비행 시 BVI 소음 방사 지도 

예측 결과, 전진면에서의 높은 소음 수준을 실험값과 유

사하게 도출하였다.

개발된 공력-소음 연계 해석자의 검증을 완료하였으

며, 이후 XV-15 틸트로터 항공기의 전기체 형상을 이용

하여 천이영역 비행 시 발생하는 소음 특성을 예측하였

다. 15° 간격의 4가지 틸트각도 케이스에 대한 소음 방사  

지도 및 소음압 해석을 수행하였으며, 앞선 연구에서 동

일한 조건을 통해 도출한 공력 하중 및 로터 형상을 하

중소음 및 두께소음의 소음원으로 사용하였다. 모든 틸

트각도 케이스에서 방사되는 소음의 세기가 크고 작은 

지점이 발생하였으며, 틸트각도가 증가할수록 전반적인 

소음의 방향성이 항공기 전방으로 전진하는 경향을 확인

하였다. 이에 대한 원인을 분석하기 위해, 하중소음 방사 

지도를 추가적으로 예측하였다. 하중소음 해석 결과, 유

사한 소음 분포를 확인할 수 있었으며, 틸트로터에서 발

생하는 비정상 공력 하중이 소음 방사에 지배적인 영향

을 미치는 것을 확인하였다. 추가적으로 틸트각도 15°, 

60° 케이스에서 각 로터에서 방사되는 소음압의 비교 분

석을 진행하였다. 소음의 도달 시간 등의 이유로 로터 

간 발생하는 소음압의 위상차가 발생한 지점에서는 상쇄 

효과로 인해 전체 소음이 감소하는 현상을 확인할 수 있

었으며, 위상이 유사한 수음 위치에서는 전체 소음의 수

준이 높은 것을 확인하였다. 이를 통해 틸트로터 항공기

의 천이비행 시 방사되는 소음의 경향성에 대한 원인을 

분석할 수 있었다.
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본 연구는 선행 연구의 틸트로터 항공기의 비행 조건

을 참고하여 전산해석 조건을 정의하였지만, Steady 상

황으로 가정한 천이비행의 비행 특성을 예측하였다. 따

라서 향후 연구에서는 천이비행에 대한 시뮬레이션을 통

해, 틸트각도 변화에 따른 상승・하강 비행 등 실제 임무

형상을 고려한 소음 변화 특성을 분석할 계획이다.
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