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ABSTRACT

In this paper, a series of experiment is performed for a scaled hovering rotor in a

semi-anechoic chamber and the results are compared to the noise spectra predicted by using

Lowson's loading noise equation and FW-H equation. It was founded that the sound

directivity pattern for both experiments and predictions are similar in their trend.

Meanwhile the FW-H equation showed better agreement with experiments in the near-field

noise spectra, but at the far-field the Lowson's equation performed better. The discrete noise

are known to be proportional to the loading on the blades, which can be controlled by

collective pitch angle of the blades. It was founded that the predicted spectra with FW-H

equation come close to the measured noise spectra in low collective pitch, but in high

collective pitch angles the Lowson's equation be more reliable.

초 록

본 논문에서는 정지비행 조건에서의 무향실 내 축소 로터 실험을 이용해 Lowson의 하중

소음식과 FW-H의 음향상사식으로 예측한 이산 주파수 소음(Discrete frequency noise)을

검증하였다. 소음 예측 기법의 방향성(Directivity) 검증은 전반적으로 실험결과와 유사하게

예측되었으며, 거리에 대한 검증의 경우 근거리(Near-field)에서는 FW-H식의 예측결과가, 원

거리(Far-field)에서는 Lowson식의 예측결과가 실험결과와 더 유사한 것을 확인하였다. 피치

각(Collective pitch angle)에 대한 검증의 경우 낮은 피치각에서는 FW-H식의 예측결과가, 높

은 피치각에서는 Lowson식의 예측결과가 실험결과와 더 유사한 것을 확인하였다.
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Ⅰ. 서 론

회전익기는 고정익 항공기에 비해 짧은 이착

륙 거리와 정지비행 능력, 기동성 등의 장점을

가지고 있어 인명 구조, 수송, 산불 진화, 군사적

목적 등으로 많은 수요가 있다. 하지만 항공기

환경 소음 문제가 대두함에 따라 회전익기의 소

음 저감은 점차 중요해지고 있다. 이러한 추세에

맞춰 소음 저감을 위한 로터 블레이드의 최적화

설계가 요구된다. 이를 위해서는 소음의 예측에

대한 연구가 선행되어야 한다. 기존의 예측 방법

은 정확도 및 실제 운용 조건을 해석에 반영하기

위하여 CFD를 활용하기 때문에 해석 시간이 수
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시간에서 수십 시간이 필요하다. CFD를 적용한

최적화 설계는 변수의 증가나 해석을 위한 경계

조건의 정의에 따라서 해석 시간에도 많은 영향

을 주게 된다. 때문에 다양한 변수를 적용하여

공력 및 소음에 대한 최적화 기법을 적용하기에

는 고성능의 해석 서버의 활용 및 많은 시간 소

요에 대한 한계가 있다. 본 논문은 로터의 다양

한 최적화 기법의 적용을 위한 선행연구로 짧은

계산 시간으로 소음특성의 예측을 목표로 한다.

여러 가지 소음기법 중에서 최적화에 적용하기

위한 적합하다고 생각되는 예측기법을 확인하고

소음 실험을 통해서 기법에 따른 차이를 분석하

고자 한다.

Ⅱ. 본 론

2.1 예측 기법

2.1.1 공력 성능 예측 기법

소음 예측에 앞서 검증대상 로터의 공력 성능

을 예측할 필요가 있다. 두께소음(Thickness

noise)를 예측하기 위해서는 익형 형상정보

(Airfoil geometry)가 필요하고 하중소음(Loading

noise)을 예측하기 위해서는 각 요소(Element)별

추력(Thrust)과 토크(Torque)가 필요하다. 본 논

문에서 공력 성능의 예측은 소음 예측과 마찬가

지로 짧은 시간에 예측할 수 있는 방법을 사용하

는데, 그 방법은 X-foil과 BEMT를 이용한 방법이

다. BEMT에 필요한 공력 데이터를 X-foil을 이용

하여 데이터베이스화하고 BEMT에서 해당 조건

의 공력 데이터를 가져다 사용하는 방식을 사용

한다.

본 논문에 사용된 Blade Element Momentum

Theory(BEMT)는 Blade Element Theory(BET)와

Momentum Theory(MT)의 예측 결과가 같다는

전제하에 출발한다.1) 로터의 형상이 결정되면 두

가지 이론에 필요한 대부분의 변수 정보는 얻을

수 있지만, 유도속도(Induced velocity)는 얻을

수 없다. 따라서 유도속도를 임의의 값으로 가정

하고, BET와 MT의 추력 해석 결과가 같아질 때

까지 유도속도를 변화시키면서 반복 계산한다.

이러한 해석 기법을 BEMT라 한다. 그리고 3차원

효과의 적용은 Prandtl의 Tip loss factor를 사용

한다. BEMT의 단점은 익현방향(Chordwise)의

해석을 할 수 없어서 꺾어진 형상의 블레이드는

예측 정확도가 떨어진다는 단점이 있다. 하지만

본 논문에서는 직선형 블레이드를 사용하기 때문

에 이에 대한 영향은 없을 것으로 판단된다.

2.1.2 소음 예측 기법

본 논문에서 소음 예측에 사용되는 이론은

Lowson의 하중소음식과 Ffowcs Williams –

Hawkings(FW-H)의 음향상사식이다.

Lowson의 하중소음식4,5,6)은 Lighthill의 음향상

사식에서 출발하여, 단극원(Monopole) 소음 항과

사극원(Quadrupole) 소음 항을 무시하고 이극원

(Dipole) 소음 항만을 점 하중으로 고려하여 정

리한 식이다. 이 이론은 시간 영역(Time-domain)

방법을 사용한다.
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현재의 공력 성능 예측에서는 CFD를 이용하

지 않기 때문에 비정상하중의 예측이 불가능하

다. 따라서 Lowson의 하중소음식에서도 비정상

하중소음 항은 무시하고 계산한다. 그리고 계산

시간을 줄이기 위해 익형방향(Chordwise)의 해석

도 제외한다.

다음으로, Ffowcs Williams–Hawkings(FW-H)

의 음향상사식8,9,10)은 Lowson의 하중소음식과 마

찬가지로 Lighthill의 음향상사식에서 출발하여,

식(2)와 같이 단극원 소음 항과 이극원 소음 항,

사극원 소음 항을 모두 포함하여 계산한다.
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본 논문에서는 Hanson이 FW-H의 음향상사식

을 주파수 영역(Frequency-domain)으로 변환한

식(3)을 사용한다.
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FW-H의 음향상사식을 이용한 예측에서도

Lowson의 하중소음식과 같은 이유로, 비정상 하

중소음(Unsteady loading noise) 항과 익현방향

의 해석, 그리고 사극원 소음 항을 제외하고 식

(4)와 같이 계산한다.
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2.2 정지비행 모델 로터 실험 장치

실험에 사용된 로터 블레이드는 상용 RC헬리

콥터용 목제 로터 블레이드로, 원거리 소음까지

측정하기 위해 무향실의 크기(Volume : 211.9


, Cut off Frequency : 150Hz)를 고려하여 직

경을 600mm로 결정하였다. 로터의 익형은 X-foil

을 이용한 2차원 공력 예측 오차를 줄이기 위해

NACA0012로 결정하였고, Aspect Ratio가 약

8.84인 2개의 블레이드를 사용하였다. 또한 Fig.

1에서 확인 할 수 있는 것 처럼 실험에 사용된

로터 허브는 받음각 0도부터 12도까지 2도 간격

으로 알루미늄을 이용해 제작하였다.

공력 성능실험은 충남대학교에서 제작한 프로

펠러 성능 측정 장치(Fig. 2)를 사용하였다. 공력

성능을 위해 사용된 하중 측정 장치는 2축 밸런

스를 사용하였으며 추력과 토크를 측정한다. 밸

련스 용량은 추력은 60N, 비선형오차는 0.1573%

이고 토크는 2.4Nm, 비선형오차는 0.1846%의 성

능을 갖는다. 회전수는 로터의 운용에 사용된 모

터의 성능을 고려하여 3000rpm (Mtip=0.274)에서

실험하였다.

소음의 측정은 Fig. 3과 같은 거리방향으로 직

선형 마이크로폰 어레이(Microphone array)를 이

용하여 측정하였다. 측정 높이(Vertical height)는

로터의 회전중심과 같은 높이이며, 측정방위는

로터 회전면에 수직선을 기준으로 80도에서 150

도까지 10도 간격으로 8개 구간을 측정하였고,

측정 거리는 로터 직경의 1배(1D)부터 1.5배

(1.5D) 간격으로 로터 직경의 10배(10D)까지 7개

구간을 측정하였다. 이와 같이 한 개의 받음각에

대해서 총 56개의 구간을 측정하였는데, 이에 사

용되는 마이크로폰의 개수 문제로 거리 방향으로

Fig. 1. Blade of NACA0012 & Hub

Fig. 2. Rotor Test Jig & 2-Axis Balance

Fig. 3. Microphone Line Array for Noise Test

Fig. 4. Layout of Measurement System

배치한 7개의 마이크로폰을 이용해 구성된 마이

크로폰 어레이를 방위각에 대해 회전시키면서 소

음을 측정하였다. 실험에 사용된 마이크로폰은

Calibrator를 이용하여 1kHz 조건에서 94dB의

소음 레벨을 갖도록 보정하여 사용하였다.

Fig. 4의 내용에서 확인 할 수 있는 것 처럼

공력 성능 및 소음 측정에 필요한 로터 실험 장

치와 마이크로폰 어레이의 운용 및 데이터 취득

장비는 National Instrument(NI)장비를 이용하여

구축하였으며 실험 프로그램은 LabVIEW2009를

이용하여 구성하였다.

2.3 예측 기법 검증

2.3.1 공력 성능 예측 기법 검증

공력성능예측에서 추력계수(Thrust coefficient,

Fig. 5)와 토크 계수(Torque coefficient, Fig. 6)의

경우 실험 결과와 유사한 결과가 나오는 것을 확

인하였다.

다만, 추력 계수와 토크 계수를 이용해 계산되

는 Figure of Merit(Fig. 7)은 오차가 다소 존재하

는 것을 확인할 수 있지만, 본 논문에서 사용하
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는 소음 예측 기법에서는 두께소음과 하중소음이

주를 이루기 때문에 하중소음해석에서 추력이 소

음 예측 결과에 영향을 주는 주요소이다. 그리고

현재 추력 계수의 예측 정확도는 소음 예측에 문

제가 없다고 판단된다.

Fig. 5. Plots of Thrust Coefficient vs Pitch

Fig. 6. Plots of Torque Coefficient vs Pitch

Fig. 7. Plots of Figure of Merit vs Pitch

2.3.2 소음 예측 기법 검증

소음 예측 기법의 검증은 방향성, 거리, 피치

각에 대해서 각각 검증하였다. 검증에 사용되는

소음 수치들은 소음을 파워 스펙트럼 밀도

(Power Spectral Density)로 나타내었을 때의 첫

번째 깃 통과 주파수(BPF)에서의 소음 레벨

(Sound Pressure Level, [dB], Reference Pressure

=  × )이다. 소음의 검증에서 전체 소음

레벨(Overall Sound Pressure Level)로 비교하지

않고 파워 스펙트럼 밀도의 첫 번째 깃 통과 주

파수로 비교한 이유는 현재 소음 예측에 사용되

는 음향상사식들이 이산 주파수 소음(Discrete

Frequency Noise)만을 예측하기 때문으로, 이산

주파수 소음에서는 첫 번째 깃 통과 주파수에서

의 소음이 전체 이산 주파수 소음의 대부분을 차

지하기 때문이다.

소음의 방향성 검증 결과는 지면 관계 상 모

든 조건에서의 검증 결과를 수록하는 것은 불가

능하므로 거리와 피치각에 대한 검증에서 사용되

는 조건인 근거리(관측거리 0.6m, 로터 직경의 1

배 거리, 1D)와 원거리(관측거리 5.1m, 로터 직

경의 8.5배 거리, 8.5D), 그리고 피치각 0도와 12

도만을 수록하였다. 소음의 방향성 예측에 소요

된 시간은 한 조건에 대해서 약 5분으로 짧은 시

간에 예측할 수 있는 것을 확인하였다.

그 결과를 살펴보면, 소음 레벨을 기준으로 봤

을 때, 근거리(1D, Fig. 8, 9)에서는 FW-H식의 예

측결과가 실험결과와 그 값은 더 유사하지만, 경

Fig. 8. Directivity Pattern (Observer Distance:

0.6m(1D), Pitch Angle : 0 deg.)
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Fig. 9. Directivity Pattern (Observer Distance:
0.6m(1D), Pitch Angle : 12deg.)

Fig. 10. Directivity Pattern(Observer Distance:

5.1m(8.5D), Pitch Angle : 12deg.)

향성은 Lowson식의 예측결과가 더 유사한 것을

확인할 수 있다. 반면에 원거리(2.5D 이상, Fig.

10)에서는 피치각에 따라 경향성이 달라진다. 피

치각이 낮을 때(피치각 0도, Fig. 8)는 두께소음

까지 예측하는 FW-H식의 예측결과가 실험결과

와 더 유사하고, 피치각이 높아 하중소음의 비중

이 클 때(피치각 12도, Fig. 9, 10)는 Lowson식의

예측결과가 실험결과와 더 유사하다.

그리고 방향성의 형태는 근거리와 원거리 모

두 Lowson의 하중소음식의 예측 결과에 더 가

까운 것을 볼 수 있다. 자세한 내용은 거리와 피

치각에 대한 검증에서 살펴보도록 한다.

먼저, 거리에 대한 소음 예측 기법 검증에 앞

서 검증 조건의 선택이 선행되어야 한다. 검증

조건에서 선택해야 할 조건들은 관측각도와 피치

각이다. 먼저 관측각도는 일반적으로 헬리콥터

환경소음이나 실제 기체 정지비행 소음실험은

100~110도의 관측각도에서 실험하는 경우가 많

으므로 110도로 결정하였다.
20)

다음으로, 피치각

의 경우는 피치각이 높을수록 소음 예측의 정확

도와 가장 크게 관계된 추력계수가 증가하고, 추

력이 클수록 이산주파수 소음의 비중이 커지므로

추력계수가 가장 높은 12도로 결정하였다.

거리에 대한 소음 예측에 소요된 시간은 한

조건에 대해서 약 5분으로 방향성과 마찬가지로

짧은 시간에 예측할 수 있는 것을 확인하였다.

Fig. 11의 결과를 살펴보면, 거리에 대한 소음

의 감쇠 경향성은 Lowson식의 예측결과와 더

유사한 것을 확인할 수 있다. 다만 관측거리 6m

에서 소음이 다시 증가하는 것을 볼 수 있는데,

이는 검증실험이 수행된 무향실의 크기의 제약으

로 벽면에 의한 반사소음이 원인으로 추정된다.

소음 레벨을 비교해 보면, 근거리(1D)에서는

FW-H식으로 예측한 결과가 실험결과와 더 유사

한 것을 확인할 수 있고, 원거리(2.5D 이상)에서

는 Lowson식으로 예측한 결과가 실험결과와 유

사한 것을 확인할 수 있다.

거리에 따른 소음 감쇠 특성을 파워 스펙트럼

밀도(Power Spectral Density)를 통해 주파수 영

역으로 더 자세히 비교해보도록 하자.

Fig. 11. Validation of Noise Prediction Method
-Microphone Position(Pitch Angle: 12
deg., Observer Angle: 110deg.)
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Fig. 12. Validation of Noise Prediction Method

-Frequency Range(Pitch Angle: 12deg.,

Observer Angle: 110deg., Observer

Distance: 0.6m(1D))

Fig. 13. Validation of Noise Prediction Method

-Frequency Range(Pitch Angle: 12deg.,

Observer Angle: 110deg., Observer

Distance: 5.1m(8.5D))

검증실험에 사용된 로터의 첫 번째 깃 통과

주파수(BPF)는 100Hz로 이 주파수를 위주로 살

펴보자. 근거리(1D, Fig. 12)에서는 FW-H식으로

예측한 결과가 실험결과와 더 유사한 것을 확인

할 수 있다. 그리고 원거리(8.5D, Fig. 13)에서는

Lowson식으로 예측한 결과가 실험결과와 유사

한 것을 확인할 수 있다.

두 번째 깃 통과 주파수(BPF)인 200Hz를 보

면, 근거리(1D)와 원거리(8.5D) 모두 FW-H식으

로 예측한 결과가 실험결과와 아주 유사한 것을

확인할 수 있다.

세 번째 이상의 깃 통과 주파수(BPF)에서는

근거리(1D)에서만 Lowson식의 예측결과가 실험

결과와 일부 유사한 것을 확인할 수 있다. 이와

같이 근거리(1D)에서만 예측결과가 실험결과와

유사한 것은 광대역 소음(Broadband noise)과 로

터가 회전하지 않을 때의 기본 소음이 이 구간에

서의 이산 주파수 소음보다 큰 것이 원인으로 추

정된다.

다음으로, 피치각에 대한 소음 예측 기법 검증

에서 선택한 검증 조건들은 관측각도와 관측거리

다. 먼저 관측각도의 경우 거리에 대한 소음 검

증에서와 마찬가지로 110도로 결정하였다. 측정

거리의 경우 국제민간항공기구(ICAO)에서 제시

하는 회전익 항공기의 환경소음 측정거리를 고려

하면 최대 10D이상의 거리까지 고려하여 측정한

다. 하지만 본 연구에서는 10D의 경우 무향실 벽

면에 가까워 벽면에 의한 반사소음의 영향이 있

다고 판단하여 측정거리를 8.5D로 결정하였다.

피치각에 대한 소음 예측에 소요된 시간은 한

조건에 대해서 약 1분으로 앞의 경우들과 같이

아주 짧은 시간에 예측할 수 있는 것을 확인하였

다.

그 결과(Fig. 14)를 살펴보면, 피치각에 대한

소음의 경향성을 보면, FW-H식의 예측결과와 실

험결과의 전반적인 경향성이 아주 유사한 것을

볼 수 있다. 반면, Lowson식의 예측결과를 보면

피치각이 4도 이상에서만 경향성과 값이 실험결

과와 거의 일치하는 것을 볼 수 있다. 이와 같은

특성이 나타나는 원인은 공력하중이 거의 발생하

지 않는 피치각 2도 이하 구간에서는 두께소음이

이산 주파수 소음의 대부분을 차지하기 때문에

두께소음까지 예측하는 FW-H식의 결과가 더 실

험결과와 유사한 것으로 판단된다. 이를 파워 스

펙트럼 밀도(Power Spectral Density)를 통해 주

파수 영역으로 더 자세히 비교해보도록 하자.

Fig. 14. Validation of Noise Prediction Method

about Pitch Angle

Fig. 15. Validation of Noise Prediction Method
about Pitch Angle(Observer Angle: 110
deg., Observer Distance: 5.1m(8.5D),
Pitch Angle: 0deg.)
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Fig. 16. Validation of Noise Prediction Method

about Pitch Angle(Observer Angle: 110

deg., Observer Distance: 5.1m(8.5D),

Pitch Angle: 12deg.)

검증실험에 사용된 로터의 첫 번째 깃 통과

주파수(BPF)인 100Hz를 위주로 살펴보면, 피치각

0도(Fig. 15)에서는 두께 소음까지 예측한 FW-H

식으로 예측한 결과가 실험결과와 더 유사하고,

피치각이 12도(Fig. 16)에서는 Lowson식의 예측

결과가 실험결과와 더 유사하다.

두 번째 깃 통과 주파수(BPF)인 200Hz를 보

면, 거리에 대한 소음 예측 기법 검증과 유사하

게 모든 피치각에 대해서 FW-H식으로 예측한

결과가 실험결과와 아주 유사한 것을 볼 수 있

다.

세 번째 이상의 깃 통과 주파수(BPF)에서는

두 음향상사식 모두 실험결과와 큰 차이가 있다.

그 원인 역시 거리에 대한 소음 예측 기법 검증

과 마찬가지로, 광대역 소음과 로터가 회전하지

않을 때의 기본 소음이 이 구간에서의 이산 주파

수 소음보다 큰 것이 원인으로 추정된다.

Ⅲ. 결 론

본 논문에서는 정지비행 상태의 회전익기에

대한 소음 저감 최적화 설계를 위해 다양한 최적

화 기법의 적용을 위한 선행 연구로, 짧은 시간

안에 소음 예측이 가능한 소음 예측 기법들의 검

증을 목표로 연구를 진행하였다. 예측 시간의 단

축을 위해 사용한 소음 예측 기법은 해석시간을

크게 단축할 수 있었고, 조건 별로 더 적합한 소

음 예측 기법에 대해 확인하였다. 정확도는 다소

떨어지지만, 설계변경에 의한 성능 및 소음의 증

감에 대한 경향성(trend)을 예측하는데 있어서는

충분한 결과를 보인다고 판단된다. 따라서 정지

비행 상태의 회전익기의 소음 저감 최적화 설계

에 있어 단기간 초기 최적화설계에 충분히 활용

이 가능하다고 판단된다.
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