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A B S T R A C T

With the increasing demand for high-speed operation of next-generation rotorcraft, 

transonic flow phenomena and the associated high-speed impulsive (HSI) noise generated 

by rotor blades have attracted attention. Under high-speed operating conditions, locally 

transonic flow develops on the advancing side of the rotor blade, leading to the formation of 

strong shock waves on the blade surface. These shock waves degrade aerodynamic 

performance and act as the dominant source of HSI noise affecting the far-field acoustic 

environment. Although the importance of transonic shock-induced noise has been widely 

recognized, reliable verification of high-fidelity numerical approaches remains essential. In 

this study, Lattice Boltzmann Method (LBM) coupled with a Ffowcs Williams–Hawkings 

(FW-H) acoustic formulation based on permeable surface is applied to analyze transonic 

shock structures and HSI noise characteristics of rotor systems. To assess the capability of 

the numerical framework, transonic flow simulations are first conducted for the 

two-dimensional RAE 2822 airfoil and the three-dimensional ONERA M6 wing. The 

results show that the LBM simulations accurately predict shock locations and pressure 

recovery characteristics, exhibiting good agreement with experimental pressure coefficient 

distributions in both two- and three-dimensional transonic benchmark cases. The validated 

approach is extended to a 1/7-scale UH-1H helicopter rotor under hovering conditions to 

investigate the effects of tip Mach number on shock formation and HSI noise generation. 

The simulations capture the development of spiral shock structures on the rotor disk, which 

become more pronounced as the tip Mach number increases. Far-field acoustic predictions 

obtained using the permeable FW-H formulation successfully predict the variation of HSI 

noise with tip Mach number and show a good agreement with experimental measurements. 

Overall, the present study confirms that the LBM combined with permeable FW-H 

approach is a physically reliable framework for predicting transonic shock structures and 

HSI noise of rotorcraft.
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1. 서 론

최근 차세대 회전익 항공기의 개발로 인해 회전익 비행체의 고속 비행이 가능해지고 있다. 기존 헬리콥터는 주로 낮은 

전진 속도 조건에서의 안정적인 운용을 중심으로 설계되어 왔으나, 운용 반경 확대와 임무 효율성 향상에 대한 요구로 인

해 고속 전진 비행 영역에서의 운용 필요성이 대두되고 있다[1]. 특히 고속 순항 성능 확보는 회전익 항공기의 임무 범위를 

확장하고 고정익 항공기와의 운용 영역을 일부 대체할 수 있을 것으로 기대된다. 이러한 배경에서 고속 전진 비행 시 나타

나는 공기역학적 현상과 이로 인한 공력 소음 발생 문제는 차세대 회전익 항공기 설계에서 핵심적인 연구 주제로 부각되

고 있다[2]. 고속 운용 조건에서는 블레이드 전진면에서 국부적으로 천음속 유동이 형성되고, 그 결과 블레이드 윗면에서 

충격파가 발생한다[3,4]. 이러한 유동 특성은 로터의 양력을 감소시키고 항력 증가로 이어져 공력 효율 저하를 유발할 수 

있으며, 회전익 전진면과 후진면의 급격한 압력 변화로 인해 비정상 공력 하중 증가로 이어질 수 있다[5]. 특히 블레이드 

팁 부근에서 형성되는 나선형의 충격파(Spiral Shock)는 공력 성능 저하와 구조 하중 증가를 유발할 뿐만 아니라, 급격한 

음압 변동을 동반한 고속 충격(High Speed Impulsive, HSI) 소음의 주요 발생 원인으로 작용한다[6,7]. 천음속 영역에서 

비선형 압축성 효과에 의해 발생하는 HSI 소음은 고속 전진 비행 조건에서 회전익 항공기의 소음 발생에 큰 영향을 미치

므로 차세대 고속 회전익기 설계 및 운용 측면에서도 중요하다[8].

천음속 영역에서 발생하는 충격파와 HSI 소음의 상관관계를 분석하기 위해 다양한 실험 및 전산 해석 연구가 수행되어 

왔다. Boxwell et al.[9]은 로터를 대상으로 한 실험을 통해 고속 회전 조건에서 로터 블레이드의 표면 압력과 원방 음압을 

동시에 계측함으로써, 블레이드 팁 부근에서 형성되는 충격파에 의해 유도된 급격한 압력 변동이 순간적인 음압 파형 형

성에 지배적인 영향을 미침을 규명하였다. Schmitz et al.[2]는 실험 및 이론적 고찰을 통해 고속 전진 비행 조건에서의 충

격파 형성과 비선형 음향 전파가 HSI 소음의 본질적인 특성임을 체계적으로 정리하였다. 이후 Purcell et al.[10]은 실험 자

료를 기반으로 한 분석을 통해 천음속 조건에서의 충격파 구조와 원방 음압 특성 간의 정성적 연관성을 제시하였다. 또한, 

실험 연구와 병행하여 충격파 구조를 직접 해석하기 위한 전산 해석 연구가 수행되었다. Brentner et al.[4]는 전산 해석과 

음향 모델링을 통해 로터에서 발생하는 공력 소음의 주요 메커니즘을 정리하고, 천음속 조건에서의 충격파 형성이 소음 

발생에 중요한 인자로 작용함을 보였다. Morgans et al.[5]는 Euler 기반 전산 해석을 이용하여 천음속 회전익 유동과 소음 

발생 특성을 분석하고, 충격파 위치와 강도가 로터 소음의 크기와 특성에 직접적인 영향을 미침을 보고하였다. 이후 Kim 

et al.[11]은 Unsteady Reynolds Averaged Navier Stokes(URANS) 기반 전산 해석을 적용하여 점성 및 난류 효과를 포함

한 HSI 소음 예측을 수행하고, 격자 구성과 공력 해상도가 소음 예측 정확도에 미치는 영향을 평가하였다. 한편, 원방 소음 

예측을 위해 공력 해석 결과에 음향 적분식을 결합하는 하이브리드 접근이 널리 활용되어 왔다. Brentner et al.[12]는 

Lighthill 음향상사법에 기반한 Ffowcs Williams–Hawkings(FW–H)와 Kirchhoff 적분을 비교 분석하여, 적분면 설정

과 비선형 영역 포함 여부가 천음속 로터 소음 예측 결과에 민감하게 작용함을 보였다. Morino et al.[13]는 비정상 및 천음

속 조건을 포함한 로터 공력 및 음향 해석을 통해 비선형 공력 효과를 고려한 음향 예측의 필요성을 제시하였다. 최근에는 

고해상도 CFD와 투과면 기반 FW-H 적분을 결합한 하이브리드 기법이 적용되고 있다. Fu et al.[14]는 RANS 전산해석과 

FW-H 적분을 결합하여 천음속 로터 소음을 예측하고, 충격파 구조의 재현 정확도가 음압 파형의 크기와 비대칭성에 직접

적인 영향을 미침을 보고하였다. 또한 Lee et al.[15]은 고속 충격성 소음의 원방 전파 특성을 분석하여 비선형 음향 전파가 

원방 음압 형성에 중요한 역할을 함을 보였으며, Brentner et al.[16]는 로터 소음 예측 기법의 발전 과정을 정리하여 CFD

와 음향 유추식을 결합한 접근이 고속 로터 소음 예측의 신뢰도를 향상시킬 수 있음을 제시하였다. 

이처럼 충격파로 인한 로터 블레이드의 HSI 소음 발생 메커니즘은 다수의 선행 연구를 통해 폭넓게 연구되고 있다. 천

음속 영역에서 형성되는 충격파는 압력과 밀도가 급격하게 변화하는 불연속 구조를 가지므로, 전산 해석 과정에서 격자 

해상도 및 수치 확산 특성에 따라 위치와 강도가 민감하게 달라질 수 있다. 이처럼 전산해석에서의 충격파 예측 능력은 
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HSI 소음 예측에 주요한 고려 대상으로 인식되어 왔다. 본 연구는 향후 로터 팁 형상 변경 및 다공성 물질 적용을 통한 HSI 

소음 저감 로터 블레이드 설계 연구에 앞서, Lattice Boltzmann Method(LBM) 기반 전산해석 기법의 천음속 충격파 및 회

전익 HSI 소음 예측 가능성을 검증하기 위한 선행 연구로 수행되었다. RAE2822 에어포일, ONERA M6 유한날개 및 

UH-1H 로터는 천음속 유동 해석과 회전익 HSI 소음 예측에서 널리 활용되어 온 대표적인 검증 사례이다. 따라서 본 연구

에서 사용한 검증 형상 자체가 새로운 것은 아니지만, 이러한 표준 검증 문제들을 이용하여 LBM 기반 해석 기법의 천음속 

충격파 포착 능력과 회전익 HSI 소음 예측 성능을 순차적으로 평가했다는 점에서 의의가 있다. 특히 기존 연구들은 주로 

유한체적법(Finite Volume Method, FVM) 기반의 CFD 해석 기법을 이용하여 해당 문제들을 다루어 왔으나, LBM 기반 

해석 기법을 대상으로 에어포일, 유한날개, 회전 로터 문제를 연계하여 천음속 충격파 및 HSI 소음 예측 신뢰성을 체계적

으로 검토한 연구는 상대적으로 제한적이다. 이에 본 연구에서는 각 검증 사례에 대해 실험 결과 및 선행 수치해석 결과와

의 비교를 수행함으로써, LBM 기반 해석 기법이 천음속 충격파 구조와 회전익 HSI 소음 특성을 합리적으로 예측할 수 있

음을 확인하고자 하였다. 먼저 2차원 RAE 2822 에어포일을 대상으로 충격파 발생 위치 및 압력 회복 특성을 정량적으로 

비교하였다. 이어서 3차원 ONERA M6 날개 해석을 통해 스팬 방향 충격파 구조 변화와 표면 압력 분포를 검증함으로써, 

천음속 영역에서의 3차원 충격파 예측 능력을 확인하였다. 마지막으로 이를 UH-1H 회전익 로터 문제로 확장하여, 블레

이드 팁 부근에서 형성되는 나선형 충격파 구조를 분석하고, 팁 마하수 변화에 따른 HSI 소음 특성을 투과면 기반 FW-H 

기법과 연계하여 평가하였다. 이러한 단계적 접근을 통해 LBM 해석자의 천음속 충격파 모사 가능성을 확인하고, 고속 회

전 조건에서 형성되는 충격파 구조와 HSI 소음 특성 간의 물리적 연관성을 분석하였으며, 향후 고속 회전익기의 로터 팁 

형상 및 다공성 물질 적용을 포함한 저소음 로터 블레이드 설계 연구에 필요한 해석 기반을 제시하고자 하였다.

2. 전산해석 기법

본 연구에서는 천음속 영역에서의 비정상 압축성 유동과 충격파 구조, HSI 소음을 해석하기 위하여, LBM 기반 상용 

Computational Fluid Dynamics(CFD)/Computational Aeroacoustics(CAA) 해석자인 PowerFLOW를 사용하였다. 

LBM은 연속체 지배 방정식을 직접 이산화하는 기존의 유한체적법 기반 전산 해석 기법과 달리, 속도 공간에서 이산화된 

입자 분포 함수(Distribution Function)의 시간에 따른 변화를 계산함으로써 거시적 유동 특성을 재현하는 메조스코픽

(Mesoscopic) 해석 기법이다[17]. 이러한 방식은 계산 과정이 국소적이며 명시적(Explicit) 시간 적분 구조를 갖기 때문에 

병렬 계산에 유리하고, 복잡 형상에 대한 격자 생성 과정이 비교적 단순하다는 장점을 가진다[18]. 천음속 유동 조건에서

는 압축성 효과와 충격파 구조의 정확한 재현이 요구되므로, 속도 공간 이산화의 해상도가 해석 정확도에 중요한 영향을 

미친다. 본 연구에서는 압축성 유동과 충격파 거동을 안정적으로 재현하기 위하여 고차 격자 모델인 D3Q39 격자 모델을 

적용하였다. D3Q39 모델은 39개의 이산 속도 벡터로 구성된 고차 속도 집합을 사용함으로써, 저차 격자 모델에 비해 천음

속 유동에서 나타나는 밀도, 압력 및 온도 변화와 같은 압축성 효과와 고차 모멘트 항을 보다 정밀하게 반영할 수 있는 특징

을 갖는다[19]. 이러한 LBM 해석 과정에서는 입자분포함수의 시간 발달을 계산한 후, 이산 속도 공간에서의 모멘트 산출

을 통해 밀도, 운동량 및 내부에너지와 같은 거시 유동변수를 계산한다. 또한, 평형 분포함수는 고차 Hermite 다항식 전개

를 기반으로 구성되며, 이러한 접근은 분포 함수의 저차 모멘트가 연속 방정식의 거시 변수와 일관되게 연결되도록 보장

하며, 특히 압축성 유동 조건에서 나타나는 밀도 및 압력 변동을 수치적으로 일관되게 반영하는 역할을 한다[19,20]. 이러

한 고차 격자 구성은 천음속 영역에서 발생하는 강한 압력 구배와 비정상 충격파 구조를 수치적으로 해석하는 데 유리하

다[20]. Fig. 1은 본 연구에서 적용한 D3Q39 격자 모델의 이산 속도 집합 구조를 나타낸 것이다. 해당 격자 모델에서는 각 

이산 속도 벡터에 대해 Hermite 정합 조건을 만족하도록 가중치가 할당되며, 이를 통해 분포 함수 모멘트의 수치적 일관성
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이 확보된다. D3Q39 격자 모델은 다층(Layered) 속도 집합을 통해 Hermite 전개 기반 평형 분포 함수의 고차 항을 효과적

으로 투영할 수 있도록 설계되어 있다. 또한, 평형 분포 함수의 Hermite 전개가 5차 모멘트까지 정합되도록 구성된 고차 

격자 모델이다. 이를 통해 천음속 영역에서의 압축성 효과 및 비정상 충격파 거동을 수치적으로 일관되게 재현하고 계산

된 압력, 밀도 및 마하수 분포에서 나타나는 급격한 공간 구배를 통해 포착하였다.

Fig. 1. Discrete velocity set of the D3Q39 lattice model for compressible flow simulations

본 연구에서는 2차원 에어포일, 3차원 날개 및 고속 회전체 로터에서 발생하는 천음속 비정상 유동을 해석하기 위하여 

압축성 LBM 기반 전산 해석 기법을 적용하였다. 격자계는 직교 격자(Cartesian Mesh)를 기반으로 자동 생성되며, 

Variable Resolution(VR) 기법을 적용하여 계산 영역을 단계적으로 세분화하였다. 충격파가 형성되는 블레이드 윗면 및 

팁 부근과 같이 강한 압력 구배와 밀도 변화가 나타나는 영역에는 고해상도 격자를 배치하고, 원방 영역으로 갈수록 격자 

크기를 점진적으로 증가시켜 계산 효율성과 해상도를 동시에 확보하였다[21]. UH-1H 로터의 회전 운동은 Local 

Reference Frame(LRF) 기법을 통해 구현하였다. LRF는 회전 형상을 포함하는 체적 영역으로 정의되며, 해당 영역이 강

체 회전 운동을 수행하도록 설정된다. 이를 통해 회전 영역과 정지 영역 간 상대 운동을 처리하고, 회전 블레이드 주변의 

비정상 유동 구조와 충격파 거동을 시간 정확도로 모사하였다[22]. 난류 모사는 Very Large Eddy Simulation(VLES) 기

반 모델을 적용하여 수행하였다. VLES는 대규모 와류 구조를 직접 계산하고 소규모 난류 성분만을 모델링함으로써 계산 

비용과 해석 정확도 간의 균형을 확보하는 접근법이다. 이러한 난류 모델링 전략은 LBM의 낮은 수치 소산 특성과 결합되

어 충격파–난류 상호작용을 포함한 비정상 유동 현상을 보다 안정적으로 재현할 수 있다[23]. 고속 회전하는 로터에서 발

생하는 HSI 소음을 예측하기 위해 투과면(Permeable Surface) 기반의 FW-H 음향상사 방정식을 적용하였다. FW-H 방정

식은 Lighthill 음향 상사 이론을 기반으로 이동 및 회전하는 물체에 의해 발생하는 공력 소음을 예측할 수 있는 방법으로, 

회전익에서 발생하는 충격파 기인 소음 해석에 널리 활용되어 왔다[24]. FW-H 음향상사 방정식 내의 부피 적분은 해석 대

상의 유동장을 둘러싸고 있는 투과면을 이용한 면적분으로 대체하여 수행하였다[25]. 본 연구에서는 블레이드 팁 부근에

서 형성되는 나선형 충격파를 포함하여, 로터 주변 천음속 영역이 투과면 내부에 포함되도록 설정하였다. 이를 통해 로터 

블레이드 회전에 의해 발생하는 두께(Thickness) 소음과 하중(Loading) 소음뿐만 아니라 충격파 형성에 따른 급격한 유

동장 변화에 의한 유동 기인(Flow-induced) 소음 성분을 고려한 해석을 수행하였다. 
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3. 전산 해석 결과 

3.1 RAE 2822 에어포일 충격파 예측

본 연구에서는 LBM 기반 해석자를 활용하여 회전익 충격파 예측 성능을 단계적으로 검증하기 위해, 2차원 에어포일, 3

차원 날개, 로터 블레이드로 해석 모델을 순차적으로 확장하였다. 이 중 가장 기본적인 검증 단계로서, 천음속 유동 조건에

서 국부적인 초음속 영역의 형성으로 충격파가 발달하는 2차원 에어포일 주변의 유동에 대해 분석하였다. 이때 충격파의 

위치와 강도는 에어포일 표면 압력 분포를 통해 양력 및 항력 특성에 지배적인 영향을 미치는 것이 특징이다. 따라서 본 연

구에서는 천음속 유동의 주요 물리 현상인 충격파 구조와 이에 따른 압력 분포의 재현성을 중심으로 전산 해석 결과의 타

당성을 검증하고자 하였다. Fig. 2는 본 연구에서 사용한 RAE 2822 에어포일 형상과 격자계 구성을 함께 나타낸 것이다. 

계산 영역은 에어포일의 시위길이 C를 기준으로 길이 방향 60C, 높이 방향 30C로 설정하였고, 전방에 Velocity Inlet, 후

방과 나머지 면에는 Pressure Outlet의 경계 조건을 적용하였다. 전체 영역은 서로 다른 격자 조밀도가 적용된 12개의 VR

로 구분하고, 가장 조밀한 영역인 VR12의 최소 격자 크기는 0.5 mm로 지정하였다. 충격파가 주로 형성되는 에어포일 주

변에 격자를 집중적으로 배치하였고, 원방 영역으로 갈수록 격자 크기를 2배로 조절하여 계산 효율성을 확보하였다. 해석

을 위해 사용된 총 격자수는 12만 개이며, Intel(R) Xeon(R) Gold 6230R CPU 2.1 GHz를 64 Cores 사용하여 약 10분의 

해석 시간이 소요되었다. 전산 해석 조건은 AGARD Report AR138에 제시된 RAE 2822 에어포일 실험조건[26]과 동일

하게 설정하였으며, 형상과 격자 해상도에 대한 자세한 정보는 Table 1과 Table 2에 정리하였다.

Fig. 2. Computational domain and grid refinement regions for the two-dimensional airfoil simulation

Table 1. Simulation conditions of RAE 2822 airfoil Table 2. Numerical setup for RAE 2822 airfoil

Freestream Mach number[-] 0.729 Finest voxel size[mm] 0.5

Pressure[Pa] 108,988 Duration time[sec] 0.2

Temperature[K] 255.55 Total grid number[-] 120,000

Angle of attack[°] 2.31 Simulation time[min.] 10(64 Cores)

설정된 계산 영역과 격자 구성을 바탕으로 LBM 기반 전산 해석을 수행하여, 에어포일에서 형성되는 충격파 구조와 이

에 따른 유동 특성을 분석하였다. 먼저 충격파 형성 특성을 확인하기 위해 마하수 및 압력 분포에 대한 정성적 결과를 제시

하고, 이후 에어포일 표면에서의 압력계수(Pressure Coefficient) 및 표면 마찰계수(Skin Friction) 분포를 통해 충격파 위

치와 경계층 거동을 정량적으로 분석하였다. Fig. 3과 Fig. 4는 각각 천음속 영역에서 계산된 RAE 2822 에어포일 주위의 

마하수와 압력 분포를 나타낸 것이다. 에어포일 윗면에서는 앞전(Leading Edge) 부근에서 유동이 가속되며 국부적인 초

음속 영역이 형성되고, 해당 영역의 하류에서 마하수가 급격히 감소하는 충격파 구조가 명확하게 관찰된다. 이러한 충격

파는 윗면 압력 분포의 급격한 변화와 직접적으로 연관되어 있으며, 천음속 영역에서 에어포일 유동에 나타나는 전형적인 

압축성 효과를 잘 보여준다.
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Fig. 3. Mach number contours around the RAE 2822 airfoil under transonic conditions, showing the shock structure on the 

upper surface

Fig. 4. Static pressure contours around the RAE 2822 airfoil under transonic conditions, highlighting the shock region on 

the upper surface

유동장 분석을 통해 확인된 충격파 구조를 정량적으로 평가하기 위해, Fig. 5에서 에어포일 표면 압력계수 분포를 실험 

결과[26] 및 NASA CFD 해석 결과와 비교하였다. NASA의 WIND 해석 결과는 Spalart-Allmaras 난류 모델을 이용한 

RANS 해석 결과이다[27]. 윗면의 압력계수 분포를 살펴보면, 앞전 부근에서 유동 가속에 의해 압력계수가 급격히 감소한 

후 x/c ≈ 0.6 부근에서 압력계수가 급격히 회복되는 특징이 나타난다. 이 압력 회복 위치는 Fig. 3의 마하수 분포에서 관찰

된 충격파 위치와 일치하며, 천음속 에어포일 유동에서 충격파에 의해 나타나는 전형적인 압력 분포 특성을 보여준다. 반

면 아랫면의 경우 상대적으로 완만한 압력계수 분포가 형성되어, 윗면에서 형성되는 충격파 구조와 뚜렷한 대비를 이룬

다. 본 연구의 LBM 해석 결과는 실험값과 유사한 충격파 위치 및 압력 회복 경향을 예측하였으며, NASA WIND 해석 결

과[27]와 비교했을 때도 윗면 충격파에 의한 압력 회복 위치와 전반적인 압력계수 분포가 유사한 경향을 보였다. Fig. 6은 
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동일한 조건에서의 표면 마찰계수 분포를 나타낸 것이다. 윗면의 마찰계수 분포를 살펴보면, 앞전 부근에서 비교적 높은 

마찰계수 값이 나타난 후, 충격파가 형성되는 위치(x/c ≈ 0.6)에서 마찰계수의 급격한 감소가 관찰된다. 이는 충격파에 의

해 형성된 강한 역압력구배로 인해 경계층 특성이 변화한 결과이다. 특히 충격파 이후 구간에서 나타나는 마찰계수 감소 

경향은 천음속 에어포일 유동에서 일반적으로 보고되는 충격파–경계층 상호작용(Shock-wave Boundary-layer 

Interaction) 특성을 반영한다. 이와 같은 경향은 앞서 Fig. 3과 Fig. 4에서 제시한 마하수 및 압력 분포와 일관되게 대응되

며, 충격파가 에어포일 윗면 유동 특성에 지배적인 영향을 미침을 보여준다. 또한, 정성적 유동장 및 표면 압력계수 비교와 

더불어, 공력 계수 예측 정확도를 평가하기 위하여 양력계수와 항력계수를 실험값과 비교하였다[26]. 실험에서 측정된 양

력계수는 0.730이며, 본 연구의 LBM 해석 결과는 0.725로 약 0.68%의 오차를 보였다. 항력계수의 경우 실험값은 0.0121

이며, LBM 결과는 0.0129로 약 8 Drag Counts의 차이를 보였다. 천음속 영역에서 항력은 충격파 위치, 경계층 두께 변화 

및 점성 효과에 민감하게 영향을 받는 물리량임을 고려할 때, 본 해석 결과는 양력 및 항력 특성을 합리적인 정확도로 재현

한 것으로 판단된다. 이러한 결과는 LBM 기반 전산 해석 기법이 2차원 RAE 2822 에어포일의 천음속 조건에서 충격파 형

성 위치와 압력 회복 특성, 그리고 이에 따른 공력 계수를 합리적인 정확도로 예측할 수 있음을 보여준다.

Fig. 5. Comparison of pressure coefficient distributions over the RAE 2822 airfoil under transonic conditions with 

experimental data and WIND results

Fig. 6. Skin friction coefficient distribution over the RAE 2822 airfoil under transonic conditions
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3.2 ONERA M6 날개 충격파 예측

앞선 3.1절에서는 2차원 에어포일을 대상으로 LBM 기반 전산 해석의 충격파 예측 성능을 검증하였다. 이를 통해 천음

속 조건에서 형성되는 충격파 구조와 이에 따른 압력계수 분포가 실험 결과와 유사하게 도출됨을 확인하였다. 본 절에서

는 동일한 해석 기법을 3차원 날개 형상으로 확장 적용하여, 후퇴각(Sweep Angle)에 따라 스팬 방향으로 발달하는 충격

파의 구조를 예측하고 실험 결과와 검증하고자 한다. ONERA M6 날개는 후퇴각을 갖는 대표적인 3차원 날개 형상으로, 

천음속 조건에서 날개 윗면에 복잡한 3차원 충격파 구조가 형성되는 것이 특징이다. 후퇴각으로 인해 유입 유동은 시위 방

향 성분과 함께 스팬 방향 성분을 가지게 되며, 이에 따라 날개 전반에 걸쳐 유효 마하수 분포가 스팬 방향으로 변화한다. 

이러한 유동 특성은 충격파 위치와 강도, 그리고 시위 길이가 스팬 방향으로 연속적으로 변형되는 원인이 된다. Fig. 7은 

ONERA M6 날개의 형상과 계산 영역, 그리고 격자계 구성을 나타낸 것이다. 계산 영역은 날개 스팬 길이 S를 기준으로 

시위 방향 20S, 스팬 방향 및 수직 방향으로 각각 15S로 설정하였다. 자유류가 유입되는 입구 경계에는 Velocity Inlet 조

건을 적용하였으며, 나머지 경계에는 Pressure Outlet 조건을 적용하였다. 계산 영역 내부의 격자계는 총 13개의 VR 영역

으로 구성하였다. 가장 조밀한 격자가 적용된 VR13에서는 날개 주위에서 형성되는 충격파 구조를 포착하기 위해 평균 시

위 길이의 약 0.15%에 해당하는 1 mm의 최소 격자 크기를 적용하였으며, 총 약 2.2억 개의 격자를 사용하였다. 전산 해석 

조건은 ONERA M6 날개에 대한 기존 실험 조건[28]을 기준으로 설정하였고, 자유류 마하수 및 받음각은 천음속 영역에

서 날개 윗면 충격파가 명확히 형성되는 조건으로 선택하였다. 계산에는 앞서 RAE 2822 에어포일 해석에서 사용한 동일

한 사양의 클러스터를 사용했으며, 512 cores 병렬 계산을 통해 약 9시간의 계산 시간이 소요되었다. 형상 및 해석 조건에 

대한 자세한 정보는 Table 3과 Table 4에 정리하였다.

Fig. 7. Computational domain and grid refinement regions for the three-dimensional wing simulation

Table 3. Geometric parameters of the ONERA M6 wing Table 4. Simulation conditions for the ONERA M6 wing

Wing span[m] 1.19 Freestream velocity[m/s] 258.85

Root chord length[m] 0.81 Temperature[K] 288.15

Tip chord length[m] 0.45 Pressure[Pa] 101,325

Aspect ratio[-] 3.8 Angle of attack[°] 3.06

Taper ratio[-] 0.56 Reynolds number[-] 11,720,000

Leading edge sweep[°] 30 Duration time[sec] 0.2

Trailing edge sweep[°] 15.8 Simulation time[hrs.] 9(512 Cores)

이와 같이 설정된 형상과 계산 조건을 바탕으로 LBM 기반 전산 해석을 수행하여, ONERA M6 날개에서 형성되는 3차

원 충격파 구조와 이에 따른 유동 특성을 분석하였다. 먼저 날개 주위 및 표면에서의 정압(Static Pressure) 분포를 통해 충
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격파 형상과 스팬 방향 변화를 정성적으로 분석하고, 이후 스팬 방향 단면에서의 압력계수 분포를 통해 충격파 위치를 실

험 결과와 정량적으로 비교하였다. Fig. 8은 천음속 조건에서 ONERA M6 날개 주위의 정압 분포를 나타낸 것이다. 날개 

윗면에서는 스팬 방향 위치에 따라 서로 다른 위치에서 압력 회복이 나타나며, 이로부터 3차원적인 충격파 구조가 형성되

고 있음을 확인할 수 있다. 특히 날개 루트 부근에서는 충격파가 상대적으로 후방에서 형성되는 반면, 팁 방향으로 이동할

수록 충격파 위치가 시위 방향 전방으로 이동하는 경향이 나타난다. 이러한 스팬 방향 변화는 후퇴각을 갖는 날개 형상에

서 각 단면의 유효 마하수 분포가 달라지기 때문으로 해석할 수 있다. 이러한 3차원 충격파 구조는 Fig. 9에 제시된 날개 표

면 압력 분포를 통해 보다 명확하게 확인된다. 날개 윗면에서는 스팬 방향으로 연속적인 저압 영역과 압력 회복 영역이 형

성되며, ONERA M6 날개의 특징적인 λ(Lambda) 형태의 표면 압력 분포가 관찰된다. 이는 충격파가 스팬 방향으로 연

속적인 3차원 구조를 이루며 형성되고 있음을 의미하며, 2차원 에어포일에서 나타나는 충격파 구조와 구별되는 3차원 날

개의 특징을 잘 보여준다.

3차원 충격파 구조를 정량적으로 평가하기 위해, Fig. 10에는 날개 스팬 방향으로 7개 단면(y/b = 0.20, 0.44, 0.65, 0.80, 

0.90, 0.95, 0.99)에서의 압력계수 분포를 실험 결과[28] 및 NASA WIND 해석 결과[29]와 함께 비교하여 나타내었다. 각 

단면에서의 압력계수 분포를 살펴보면, 충격파 위치와 압력 회복 특성이 스팬 방향 위치에 따라 체계적으로 변화하는 경

향이 관찰된다. 날개 루트 부근에서는 충격파가 상대적으로 후방에 위치하는 반면, 팁 방향으로 갈수록 충격파 위치가 점

진적으로 전방으로 이동한다. 이러한 경향은 앞서 정성적으로 분석한 정압 분포 및 표면 압력 분포 결과와 일관되게 대응

된다. 실험 결과와의 비교를 통해 각 스팬 단면에서의 압력계수 분포 형상과 충격파 위치, 그리고 충격파 전후 압력 기울기 

변화가 전반적으로 잘 일치함을 확인하였다. NASA WIND 해석 결과[29]와 비교했을 때도 주요 스팬 단면에서 충격파 위

치와 압력 회복 경향이 유사하게 나타났으며, 특히 팁 방향으로 갈수록 충격파 위치가 전방으로 이동하는 3차원 천음속 충

격파의 스팬 방향 변화가 일관되게 재현되었다. 특히 중간 스팬 영역과 팁 인근 단면에서도 충격파 위치의 이동 경향이 안

정적으로 포착되었으며, 3차원 날개 전반에 걸친 충격파의 공간적 분포가 실험 결과와 전반적으로 잘 일치한다. 이를 통해 

LBM 기반 전산 해석 기법이 후퇴각을 갖는 3차원 날개 형상에서 나타나는 충격파 구조와 스팬 방향 변화를 물리적으로 

일관되게 재현할 수 있음을 확인하였다.

Fig. 8. Static pressure distribution around the ONERA M6 wing under transonic conditions
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Fig. 9. Static pressure distribution on the ONERA M6 wing surface under transonic conditions

(a) y/b=0.20 (g) y/b=0.99

(b) y/b=0.44 (f) y/b=0.95

(c) y/b=0.65 (d) y/b=0.80 (e) y/b=0.90

Fig. 10. Comparison of pressure coefficient distributions at seven spanwise sections of the ONERA M6 wing with 

experimental data and WIND results
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3.3 UH-1H 로터 끝단 충격파 및 HSI 소음 예측

앞선 3.1절과 3.2절에서는 2차원 에어포일과 3차원 날개 형상에 대해 충격파 예측 성능을 검증하였으며, 충격파 위치와 

압력 분포 특성이 정성적 및 정량적으로 물리적 일관성을 가지고 재현됨을 확인하였다. 본 절에서는 이러한 검증 결과를 

바탕으로, 제자리 비행 상태의 로터에서 회전 운동에 의해 형성되는 천음속 유동을 대상으로 팁 속도 변화에 따른 충격파 

거동과 이에 의해 발생하는 음향 압력 특성을 분석하고자 한다. 이를 위해 서로 다른 팁 속도 조건에서 형성되는 로터 윗면

의 충격파 구조를 비교하고, 충격파 변화가 원방 음압에 미치는 영향을 FW-H 기반 음향 해석 결과를 통해 함께 고찰하였

다. Fig. 11은 UH-1H 축소 로터의 제자리 비행 해석에 사용된 계산 영역과 경계 조건, 그리고 로터 형상을 개략적으로 나

타낸 것이다. 계산 영역은 로터 직경 D를 기준으로 모든 방향에 대해 충분히 확장된 정육면체 형태로 설정하였으며, 로터 

상하류 및 측면 방향으로 20D의 크기로 설정하여 회전에 의해 형성되는 비정상 유동과 충격파 전파가 외부 경계의 영향을 

받지 않도록 구성하였다. 경계 조건은 자유류 속도를 0 m/s로 설정한 Pressure and Velocity Inlet 조건을 적용하였고, 나머

지 외곽 경계에는 Pressure Outlet 조건을 적용하였다.

Fig. 11. Computational domain and rotor configuration for the UH-1H rotor simulation

본 연구에서는 로터 형상으로 UH-1H 헬리콥터 로터의 1/7 축소 스케일 모델을 사용하였다. 해당 로터는 2매의 블레이

드로 구성된 단일 로터 모델로, 비양력(Non-lift) 조건을 가정하여 블레이드에 비틀림(Twist)은 적용하지 않았다. 이를 통

해 양력 발생에 따른 유동 및 하중 변화의 영향을 최소화하고, 회전 운동에 의해 블레이드 팁 부근에서 형성되는 충격파와 

이에 기인한 HSI 소음을 분리하여 분석하고자 하였다. 블레이드 형상은 시위 길이가 일정한 직사각형 형태로 설정하였으

며, 블레이드 단면에는 NACA 0012 에어포일을 적용하였다. 블레이드 피치각은 0°로 설정하여 비양력 상태에서 회전에 

따른 팁 속도 변화의 영향을 분석하였고, 팁 속도에 따른 충격파 발생 특성을 비교하기 위해 팁 마하수를 0.85, 0.88, 0.95

의 세 가지 조건으로 설정하였다. 전산 해석은 회전각 기준 0.25°의 시간 간격(Time Step)으로 수행하였으며, 이는 회전익 

로터에서 발생하는 비정상 충격파 거동과 이에 따른 고주파 HSI 음향 성분을 충분한 시간 해상도로 포착하기 위함이다. 

음향 해석을 위한 원방 음압 평가는 Fig. 11에 나타낸 바와 같이 로터 회전면 내(In-plane)에 배치된 가상 마이크로폰 위치

에서 수행하였다. 마이크로폰은 로터 중심으로부터 반경 방향으로 3.09R 떨어진 위치에 배치하여, 블레이드 팁 부근에서 

발생한 나선형 충격파가 전파되어 도달하는 HSI 음향 성분을 포착하도록 하였다. 이러한 마이크로폰 배치는 UH-1H 로터

의 HSI 소음 해석을 다룬 기존 실험 연구[30]에서 사용된 설정을 참고하여 결정하였다. 또한, 본 연구에서는 해당 위치에
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서 계산된 음압 신호를 기반으로 팁 마하수 변화와 투과면 설정에 따른 HSI 소음 특성을 비교 분석하였다. 유동 및 음향 신

호가 충분히 발달된 이후의 결과를 분석하기 위해 총 10회전의 해석을 수행하였다. 계산에는 앞서 RAE 2822 에어포일, 

ONERA M6 날개 검증 연구에서 활용한 동일한 사양의 클러스터를 사용하였으며, 640 Cores 병렬 계산을 통해 각 해석 

케이스당 약 48시간이 소요되었다. 주요 해석 조건과 파라미터는 Table 5와 Table 6에 정리하였고, 격자계 구성과 투과면 

설정은 Fig. 12에 제시하였다.

Table 5. Geometric parameters of the UH-1H rotor Table 6. Simulation conditions for the UH-1H rotor 

Rotor radius[m] 1.045 Flight condition Hovering

Hub radius[m] 0.118 Tip Mach number[-] 0.85 / 0.88 / 0.95

Chord length[m] 0.0762 Time step[°] 0.25

Number of blades[-] 2 Revolution[-] 10

Collective pitch angle[°] 0 Simulation time[hrs.] 48(640 Cores)

Fig. 12. Computational grid for the UH-1H rotor, showing the local reference frame(LRF) region, and the permeable FW-H 

surface used for acoustic analysis

로터 주위에서 형성되는 충격파 구조와 비정상 후류를 해석하기 위해, 블레이드 주변 중 충격파와 강한 압력 구배가 형

성되는 영역을 중심으로 국부적인 격자 세분화를 적용하였다. 격자 민감도 특성을 평가하기 위하여 최소 격자 크기를 0.5 

mm, 0.38 mm, 0.3 mm로 단계적으로 변화시켜 전산 해석을 수행하였다. 각 격자 해상도에 따른 전체 격자 개수는 각각 약 

1.9억 개(0.5 mm), 3억 개(0.38 mm), 4.5억 개(0.3 mm)로 구성되었다. 격자 해상도가 증가함에 따라 블레이드 팁 부근에

서 형성되는 충격파 구조의 해상도와 음압 파형의 고주파 성분 재현성이 향상되는 경향이 확인되었다. 충격파 위치 및 강

도 재현성과 HSI 소음 예측 정확도를 종합적으로 고려한 결과, 블레이드 시위 길이의 약 0.4%에 해당하는 0.3 mm 최소 격

자 해상도를 최종 격자 조건으로 선정하였다. 음향 해석을 위해 로터를 둘러싸는 투과면을 정의하였고, 해당 투과면은 로

터 회전에 의해 형성되는 후류와 충격파 구조를 충분히 포함하도록 배치하였다. 또한 투과면 크기에 따른 원방 음압의 민

감도를 평가하기 위해 서로 다른 투과면 크기에 대한 음압 비교를 추가적으로 수행하였다. 회전하는 로터 블레이드는 

Sliding Mesh 기법을 적용한 국부 회전 영역인 LRF로 둘러싸여 있으며, 이 영역을 통해 로터의 회전 운동이 모사된다.

본 절에서는 팁 속도 변화에 따른 회전익 로터 블레이드 윗면의 충격파 구조를 정성적으로 분석하였다. 먼저 팁 마하수 

증가에 따른 충격파 형성 경향을 파악하기 위해, Fig. 13에 서로 다른 팁 마하수 조건(MTip = 0.85, 0.88, 0.95)에서 블레이
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드 반경 방향 위치(r/R = 0.89, 0.96)에 따른 압력계수 분포를 비교하여 제시하였다. 각 반경 위치에서의 압력계수 분포를 

살펴보면, 팁 마하수가 증가함에 따라 블레이드 윗면 중후반부에서 압력 회복이 보다 급격해지며, 충격파에 의해 유도된 

압력 변화가 점차 두드러지게 나타난다. 또한 동일한 팁 마하수 조건에서도 r/R이 증가할수록 유효 마하수가 증가함에 따

라 충격파 위치가 시위 방향으로 이동하고, 압력 회복 기울기 역시 증가하는 경향을 보인다. 이러한 변화는 블레이드 팁 부

근에서 가장 뚜렷하게 나타나며, 회전익 로터에서 팁 속도와 반경 방향 위치가 충격파 형성에 중요한 역할을 함을 시사한

다. 세 가지 조건 중 팁 마하수 0.95 조건에서는 충격파에 의한 압력 변화가 가장 크게 나타나, 충격파 구조가 충분히 발달

된 상태임을 확인할 수 있다.

(a) r/R = 0.89 (b) r/R = 0.96

Fig. 13. Pressure coefficient distributions on UH-1H rotor blade sections at r/R = 0.89 and 0.96 for different tip Mach 

numbers

압력계수 분포를 통해 확인된 충격파 형성 경향을 공간적으로 살펴보기 위해, Fig. 14에는 서로 다른 팁 마하수 조건에

서 UH-1H 로터 주위에 형성되는 정압 분포를 나타내었다. 로터 주변에서는 블레이드 팁 부근에서 형성된 충격파가 블레

이드 단면에 국한되지 않고, 회전 방향을 따라 공간적으로 감기며 전파되는 3차원 구조를 형성한다. 이는 회전 속도가 반

경 방향으로 증가함에 따라 블레이드 팁 부근에서 국부적인 초음속 영역이 먼저 형성되고, 이로 인해 충격파가 회전 운동

과 함께 나선형으로 발달하는 회전익 로터의 전형적인 특성에 해당한다. 팁 마하수가 증가할수록 나선형 충격파의 강도와 

공간적 확산 범위가 확대되며, 특히 팁 마하수 0.95 조건에서는 블레이드 팁에서 시작된 충격파가 회전 방향으로 뚜렷하

게 감기며 전파되는 양상이 관찰된다. 반면 상대적으로 낮은 팁 마하수 조건에서는 충격파 강도와 공간적 전파 범위가 제

한적으로 나타나, 팁 속도 증가에 따라 나선형 충격파 구조가 단계적으로 발달함을 알 수 있다.

Fig. 15는 팁 마하수 0.95 조건에서 UH-1H 로터 블레이드 팁 부근의 정압 분포와 함께, 서로 다른 투과면 오프셋 거리

(0.1 m, 0.2 m, 0.35 m)에 따른 투과면 위치를 나타낸 것이다. 투과면 오프셋 거리가 증가함에 따라 블레이드 팁에서 형성

되는 강한 비정상 압력 변동 영역과 나선형 충격파 구조로부터 투과면이 점차 멀어지는 경향이 나타난다. 회전익 로터의 

HSI 소음은 블레이드 팁 부근에서 발생하는 강한 충격파와 이에 따른 충격파 압력 변동에 의해 지배되므로, 투과면이 해

당 영역을 충분히 포함하는지가 음압 예측의 정확도에 중요한 영향을 미친다. Fig. 16은 서로 다른 투과면 설정에 대해 계

산된 음압 신호를 실험 결과와 비교하여 나타낸 것이다. 투과면 오프셋 거리가 증가할수록 계산된 음압 신호의 진폭이 감

소하고, 충격파 압력 변화에 기인한 고주파 성분의 크기와 파형이 실험 결과와 차이를 보이는 경향이 관찰된다. 이는 투과

면이 로터 후류 유동장을 충분히 포함하지 못하면 주요 음원 정보가 누락되는 반면, 투과면이 블레이드 팁 부근으로부터 

멀어지면 투과면 내에 포함될 수 있는 수치적인 오차가 증가하여 FW-H 적분 결과에 영향을 미치기 때문이다. 선행 연구
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에서도 HSI 소음은 블레이드 팁 부근의 충격파 및 비선형 유동 구조에 의해 지배되며, 충격파성 압력 교란의 피크 크기와 

파형은 충격파 강도, 격자 배치, 투과면 설정 및 Quadrupole Source 영역의 포함 여부에 따라 달라질 수 있음을 확인하였

다[11,14,30,31]. 특히 Time = 0.5 ms 부근은 음압 신호에서 충격파성 압력 변동이 급격하게 나타나는 구간으로, 투과면 

위치에 따른 충격파 강도 및 압력 변동 피크 차이가 국부적으로 반영될 수 있다. 따라서 해당 구간의 차이는 충격파성 음원 정

보가 FW-H 적분면에 전달되는 과정에서 투과면 설정에 따라 발생한 국부적인 파형 차이로 판단된다. 이러한 분석을 통해, 

HSI 소음 예측을 위해서는 후류 유동장을 포함하면서도 충격파성 음원의 고주파 성분이 충분히 유지되는 영역에 투과면을 

배치하는 것이 중요함을 확인하였다. 본 연구에서는 로터 팁에서 0.1 m 오프셋된 투과면을 최종 설정으로 채택하였다.

(a) MTip= 0.85

(b) MTip= 0.88

(c) MTip= 0.95

Fig. 14. Static pressure distributions near the blade tip region of the UH-1H rotor for different tip Mach numbers
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Fig. 15. Locations of permeable surfaces with different offset sizes from the blade tip of the UH-1H rotor at MTip = 0.95

Fig. 16. Comparison of HSI acoustic pressure for different permeable surface sizes at MTip = 0.95, compared with 

experimental data

Fig. 17은 팁 마하수 0.85, 0.88, 0.95 조건에서 UH-1H 로터의 HSI 소음 해석 결과를 실험값[30] 및 타 전산 해석 결과와 

함께 비교하여 나타낸 것이다. Euler 해석은 점성 효과를 직접적으로 고려하는 데에는 제한이 있고[31], RANS 해석은 점

성 효과를 포함할 수 있으나, 난류모델과 격자 구성에 따라 비정상 압력 변동 및 음압 예측에 차이가 발생할 수 있고

[14,32]. 전반적으로 LBM 기반 전산 해석 결과는 음압 신호의 위상과 진폭 수준에서 실험 결과와 유사한 경향을 보였으

며, 팁 마하수 증가에 따른 HSI 소음의 변화 특성을 적절히 예측하였다. 다만 팁 마하수 0.85 조건에서는 실험값에 비해 음
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압 피크가 다소 낮게 예측되는 경향이 나타났다. 선행 LBM 기반 UH-1H 로터 HSI 소음 해석 연구에서도 동일한 조건에

서 유사한 과소 예측 경향이 보고된 바 있으며, 해당 조건은 충격파가 블레이드 표면과 팁 부근에 국부적으로 형성되는 국

부 충격파(Localized Shock) 조건으로, 충격파 강도와 확산 범위가 상대적으로 작은 것으로 설명된다[33]. 따라서 팁 마하

수 0.85 조건은 충격파 강도와 공간적 확산 범위가 상대적으로 작은 국부 충격파 조건으로 볼 수 있다. 한편, D3Q39 기반 

압축성 LBM 검증 연구에서는 충격파 위치와 강도는 전반적으로 잘 포착되지만, 점성 효과와 격자 해상도 영향으로 충격

파 두께가 다소 완만하게 재현될 수 있음이 보고된 바 있다[22]. 이에 따라 팁 마하수 0.85 조건에서 나타난 음압 하강 피크

의 과소 예측은 약한 국부 충격파 조건에서 충격파 전후 압력 구배가 다소 완만하게 재현되고, 그 결과 충격파성 압력 변동

이 FW-H 음향 적분에 상대적으로 낮게 반영된 영향으로 판단된다. Fig. 17의 비교 결과 일부 구간에서는 기존 RANS 또

는 Euler 해석 결과가 실험값과 더 근접한 경향을 보이나, 본 연구의 LBM 결과 역시 팁 마하수 변화에 따른 HSI 음압의 주

요 경향을 전반적으로 재현하였다. 팁 마하수가 증가함에 따라 블레이드 팁 부근에서 형성되는 나선형 충격파의 강도가 

강화되고, 이에 따라 음압 신호에서는 충격파에 의해 유도된 급격한 상승과 하강이 뚜렷하게 나타난다. 팁 마하수 0.95 조

건에서 나타나는 큰 음압 하강 피크 이후의 회복 구간에서는 실험값과 전산 해석 결과 간에 일부 차이가 관찰된다. 이러한 

경향은 HSI 소음 예측 연구에서 공통적으로 보고되는 특징으로, 충격파에 의해 생성되는 급격한 음압 변화는 비교적 명확

하게 포착되는 반면, 이후 회복 구간은 블레이드 끝단에서 발생하는 와류와 나선형 충격파가 상호작용하며 형성되는 복합

적인 비선형 유동 효과에 의해 변화하기 때문이다[9,14]. 또한 HSI 소음은 강한 비선형 압축성 현상을 포함하므로, 충격파 

전파 과정에서의 점성 효과, 격자 해상도에 따른 근접장 압력 변동의 재현 차이, 그리고 음향 적분 과정에서의 위상 차이가 

파형 후반부의 진폭 차이에 영향을 미칠 수 있다[14]. HSI 소음 예측에서는 투과면에서 취득되는 압력 및 속도 변동과 시

간 변화 정보가 음압 파형 예측에 직접적으로 반영되므로, 투과면 내부 유동장 데이터의 해상도와 격자 배치가 중요하다. 

LBM 해석은 낮은 수치 소산 특성과 직교 격자 기반의 국부 격자 세분화가 가능하므로, 블레이드 팁 부근의 충격파 및 후

류 구조가 포함된 비정상 유동장 데이터를 정교하게 확보하는 데 유리하다[8,22]. 

(a) MTip= 0.85 (b) MTip= 0.88 (c) MTip= 0.95

Fig. 17. Comparison of HSI acoustic pressure results for different tip Mach numbers(MTip = 0.85, 0.88, 0.95), comparing the 

LBM results with experimental data and other numerical methods

본 절에서는 UH-1H 회전익 로터를 대상으로 팁 속도 변화에 따른 천음속 충격파 구조와 이에 기인한 HSI 소음 특성을 

종합적으로 분석하였다. 먼저 블레이드 팁 부근에서 형성되는 나선형 충격파의 공간적 구조와 발달 양상을 살펴본 결과, 

팁 마하수가 증가함에 따라 충격파의 강도와 기울기가 뚜렷하게 증가하고, 그에 따라 음압 신호에서 급격한 압력 변동 성

분이 강화되는 경향을 확인하였다. 이는 회전면 상에서 형성되는 나선형 충격파 구조가 HSI 소음의 지배적인 음원으로 작

용함을 보여준다. 또한 투과면 오프셋 거리에 따른 음압 예측 결과를 비교함으로써, 로터 후류 및 나선형 충격파 구조를 충
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분히 포함하면서도, 투과면에서 취득되는 충격파성 압력 및 속도 변동의 피크 크기와 위상 정보가 적절히 유지될 수 있도

록 투과면 크기를 설정하는 것이 중요함을 확인하였다. 특히 팁 부근의 강한 압력 구배 영역을 포함하는 투과면 설정이 

HSI 음압의 진폭 및 위상 재현에 직접적인 영향을 미친다는 점을 정량적으로 분석하였다. 이러한 결과를 통해 LBM 기반 

전산 해석과 투과면 기반 FW-H 음향 해석 기법이 회전익 로터의 HSI 소음 예측에 적용 가능함을 확인하였다.

4. 결 론 

본 연구에서는 LBM 기반 전산 해석과 투과면 기반 FW-H 음향 해석 기법을 이용하여 회전익 로터에서 발생하는 충격

파 구조와 이에 기인한 고속 충격성 소음(HSI) 특성을 체계적으로 분석하였다. 먼저 해석 기법의 신뢰성을 검증하기 위하

여 2차원 RAE 2822 에어포일과 3차원 ONERA M6 날개에 대한 천음속 유동 해석을 수행하였으며, 압력계수 분포 및 충

격파 발생 위치를 실험 결과와 비교함으로써 본 연구에서 적용한 LBM 기반 전산 해석이 충격파 구조를 물리적으로 일관

되게 재현할 수 있음을 확인하였다. 특히 3차원 날개 해석에서는 스팬 방향 위치에 따른 충격파 구조 변화와 λ 형태의 압

력 분포가 정성적으로 확인되었으며, 표면 압력계수 분포를 실험 결과와 비교함으로써 본 해석 기법의 3차원 천음속 유동 

해석 능력을 검증하였다. 이후 UH-1H 헬리콥터 로터의 1/7 축소 스케일 모델을 대상으로 제자리 비행 조건에서 팁 속도 

변화에 따른 천음속 유동 및 HSI 소음 특성을 분석하였다. 로터 블레이드 팁 부근에서는 회전 운동에 따른 유입류의 속도 

차이로 인해 충격파가 단순한 2차원 구조가 아닌 공간적으로 감기며 전파되는 나선형 충격파 구조로 발달함을 확인하였

으며, 팁 마하수 증가에 따라 충격파의 강도와 공간적 발달 정도가 점진적으로 강화되는 경향을 관찰하였다. 이러한 나선

형 충격파 구조는 회전익 로터에서 발생하는 HSI 소음의 지배적인 음원으로 작용하며, 블레이드 팁 부근에서 형성되는 강

한 비정상 압력 변동이 음향 신호의 주요 성분을 결정함을 물리적으로 확인하였다. 또한 투과면 기반 FW-H 음향 해석에

서 투과면 크기가 HSI 소음 예측에 미치는 영향을 분석하였다. 투과면은 로터 후류 유동장을 포함하도록 설정할 필요가 

있으나, 투과면이 블레이드 팁 부근의 충격파성 음원 영역으로부터 과도하게 멀어질 경우 투과면에서 취득되는 압력 및 

속도 변동의 피크 크기와 위상 정보가 달라져 음압 예측 결과에 영향을 미칠 수 있음을 확인하였다. 이에 따라 본 연구에서

는 블레이드 팁 부근에서 형성되는 나선형 충격파와 주요 후류 구조를 동시에 포함할 수 있는 투과면 크기를 최종적으로 

채택하였으며, 해당 설정에서 계산된 음압 결과가 실험 결과와 가장 잘 일치함을 확인하였다. 이는 정확한 HSI 소음 해석

을 위해서는 로터 주변 영역의 격자 조밀도와 투과면 영역의 적절한 크기가 중요함을 시사한다. 마지막으로 팁 마하수 변

화에 따른 HSI 음압 결과를 실험 및 기존 전산 해석 기법과 비교한 결과, 본 연구의 LBM 기반 전산 해석은 팁 마하수 증가

에 따른 음압 변화 경향과 음압 파형의 주요 특징을 전반적으로 잘 재현하였다. 이를 통해 LBM 기반 전산해석과 투과면 

기반 FW-H 음향 해석 기법이 회전익 로터의 HSI 소음 예측에 적용 가능함을 확인하였다. 특히 본 연구는 단일 검증 케이

스의 재현에 국한되지 않고, 2차원 에어포일, 3차원 유한날개 및 회전익 로터 해석을 동일한 LBM/FW-H 해석 체계에서 

순차적으로 수행함으로써 천음속 충격파 구조와 HSI 소음 특성을 단계적으로 검증하였다. 이러한 결과를 통해 향후 로터 팁 

형상 변경, 다공성 물질 적용 등 HSI 소음 저감을 위한 로터 블레이드 설계 연구에 활용 가능한 해석적 기반을 구축하였다. 

향후 연구에서는 LBM 기반 전산 해석 및 투과면 기반 FW-H 음향 해석 기법을 바탕으로, 회전익 로터에서 발생하는 충

격파 및 HSI 소음 저감을 위한 확장 연구를 수행할 예정이다. 먼저 로터의 팁 형상 및 앞전 형상 변화와 같은 형상 기반 저

감 기법에 대한 전산 해석을 수행하고, 블레이드 표면에 다공성 물질을 적용하여 충격파 완화 가능성을 검토할 계획이다. 

고정익 천음속 유동에서는 다공성 표면을 통해 충격파 강도 및 압력 구배가 완화될 수 있음이 보고된 바 있으며, 이를 회전

익 로터에 적용할 경우 충격파 기반 압력 변동과 HSI 소음 특성에 미치는 영향을 물리적으로 평가할 수 있을 것으로 기대

된다.
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