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ABSTRACT

In this paper, the acoustic pressure of a helicopter rotor in hovering and low speed

descent flight is predicted and compared with experimental data. Ffowcs

Williams-Hawkings equation is used to predict the acoustic pressure. Two different wind

tunnel test data are used to validate the predicted results. Boeing 360 model rotor test

results are used for the low-frequency noise in hover, and HART II test results are

employed for the mid-frequency noise, especially BVI noise, in low speed descent flight. A

simple free-wake model as well as the state-of-the-art CFD/CSD coupling method are

adopted to perform the analysis. Numerical results show good agreement against the

measured data for both low-frequency and mid-frequency harmonic noise signal. The noise

carpet results predicted using the FFT(Fast Fourier Transform) shows also reasonable

correlation with the measured data.

초 록

본 연구에서는 정지 비행과 저속 하강 비행하는 회전익기 로터에 대한 소음을 예측하고

실험값과 비교하여 검증하였다. Ffowcs Williams-Hawkings 방정식을 이용한 소음압 예측 프

로그램을 개발하였다. 해석 결과의 검증을 위해서 2가지 풍동 시험 결과를 이용하였다.

Boeing 360 모델 로터를 이용하여 정지 비행 조건에서의 저차 주파수 대역의 소음압을 검증

하였고, HART II 로터를 이용하여 저속 하강 비행 조건의 중간 주파수 대역의 BVI 소음을

검증하였다. 하중 소음을 예측하기 위해서 정지비행 조건에서는 자유후류기법을 통한 공력계

수를 이용하였고, 저속 하강 비행 조건에서는 CFD/CSD 연계해석 결과를 이용하였다. 소음

해석 결과 저차 주파수 대역의 소음압과 중간 주파수 대역의 BVI 소음압을 비교적 잘 예측

하는 것을 확인하였다. BVI 소음압은 FFT 해석을 통하여 소음 방사 지도를 그려 실험결과와

비교하였다. 비교 결과 시험결과와 비교적 유사하게 예측하는 것을 확인하였다.

Key Words : Aeroacoustic(공력소음), Helicopter(헬리콥터), Boeing 360 Model Rotor
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Ⅰ. 서 론

회전익기는 수직 이착륙 및 제자리 비행이 가

능하여 도심 지역에서의 운행이 가능한 장점이

있다. 하지만 회전익기의 독특한 작동원리로 인

하여 로터 시스템에서는 복잡한 공력 특성이 나

타나고 이로 인한 공력소음이 크게 발생하는 문

제가 있다. 회전익기의 과도한 소음은 객실 내에

소음 차폐를 위한 추가적인 비용을 요구하거나,

군사적으로 피탐지성을 증가시켜 생존성에 영향

을 미치는 등의 문제점을 가져온다. 특히 회전익

기는 도심 지역에서의 잦은 운용으로 인하여 이

착륙시 주변 환경에 큰 소음을 전가하여 지속적

인 민원이 제기되기도 한다.

이러한 회전익기의 소음 문제를 해결하기 위

한 노력이 오랜 시간 동안 지속되어져 왔다. 블

레이드 끝단의 형상을 변화시켜 블레이드-와류

간섭 소음을 저감시키는 등의 수동적인 방법[1]

과 미리 설치한 작동기에 특정 입력 신호를 발생

시켜 로터 블레이드에 작용하는 비정상 공기력

분포를 필요한 시점에 유익하게 분포시켜 소음을

감소시키는 능동적인 방법[1~3] 등 다양한 방법

이 제시되고 있고 현재도 활발하게 연구되고 있

다.

회전익기의 소음 억제를 위한 연구에서 중요

한 것은 신뢰성 있는 소음 해석 코드의 개발이

다. 해외 항공 선진국에서는 오래전부터 소음 해

석 프로그램을 개발하여 저소음 로터 개발 및 제

어기법 연구에 활용하고 있다[4, 5]. 국내에서도

회전익 소음 해석 연구가 다수 수행된 바 있다.

하지만 실험 데이터 확보의 한계로 인하여 주로

축소형 UH-1H 로터를 이용하여 정지 비행 조건

에서의 소음을 예측하거나[6, 7], AH-1G 헬리콥

터 로터의 BVI 소음을 예측하는 연구가 주로 수

행되었다[7~9]. 최근에는 HART II 시험 데이터

를 이용한 BVI 소음 예측 연구도 수행된 바 있

다[10, 11].

BVI 소음을 예측하기 위해서는 정확한 BVI 공

력 하중이 요구된다. 국내 BVI 소음 해석 연구에

서는 자유후류기법[8]이나 CFD 해석 기법[9, 10]

을 통해 계산된 공력하중을 이용한 연구가 발표

된 바 있고, 최근에는 CFD/CSD 연계 기법을 이

용한 소음 해석 연구[11]도 발표되었다. 하지만

전진면에서의 BVI 현상을 예측한 결과가 진폭과

위상에서 실험값과 차이를 보여 음압 수준과 방

향성도 실험값과 차이를 보이고 있다.

본 연구진에서는 CFD/CSD 연성 연계 기법

(loose coupling scheme)을 이용한 HART II 시

험 검증 연구를 수행하여 동일한 기법을 이용한

다른 연구 결과들과 비교하여 우수한 계산 결과

를 보여준 바 있다[12]. 따라서 개선된 공력 하중

을 이용할 경우 보다 정확한 소음 해석이 가능할

것으로 예상되며 이를 보이기 위해 본 논문에서

는 소음 해석 코드를 개발하고, CFD/CSD 연성

연계 기법을 적용하여 구한 공력하중을 이용하여

BVI 소음을 예측하고 이를 실험 결과와 비교 검

증하는 것을 목표로 한다. 소음해석을 위해서

Ffowcs Williams-Hawkings (FW-H) 방정식[13]

에 기반한 수치 해석 프로그램을 개발하고,

HART II 실험 결과[14]와 비교하여 정확도를 검

증한다.

또한 소음 해석 코드의 저차 주파수 대역의

소음 신호 검증을 위해서 아직 국내에서 발표된

바 없는 Boeing 360 축소 로터 시험[15, 16]을 이

용하여 정지 비행 시의 저차 주파수 대역의 소음

해석 결과를 검증한다.

Ⅱ. 본 론

2.1 지배방정식

본 연구에서는 소음해석을 위해서 FW-H 방정

식을 이용하였다[13]. FW-H 방정식은 소음원에

따라 충격소음, 하중소음, 두께소음으로 구분할

수 있다. 여기서 충격소음은 아음속 영역에서는

그 효과를 무시할 수 있기 때문에 본 연구에서는

다루지 않기로 한다. FW-H 방정식에서 두께소음

은 다음과 같다.

′   
 








 





 (1)

여기에서 는 음속, 는 밀도, 는 관측점과

소음원 사이의 거리, 는 소음원의 관측점을

향하는 속도, 는 블레이드 표면의 수직방향 속

도 성분을 나타내고, 대괄호의 하첨자 는 지연

시간을 고려한 계산을 의미한다. 공기밀도가 일

정하다고 가정할 때, 로터의 두께소음은 블레이

드의 형상()에 지배적인 영향을 받음을 알 수

있다.

FW-H 방정식에서 하중소음은 다음과 같다.
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 (2)

여기에서 는 음속, ′ 는 블레이드 표면의 압

력을 나타낸다. FW-H 방정식의 하중소음은 공간
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미분항이 들어가 있기 때문에 수치해석으로 다루

기 어렵다. 하지만 관측점이 소음원과 비교적 멀

리 떨어져 있는(far-field) 경우에 공간미분항은

다음과 같이 시간미분항으로 변환될 수 있다[17].




≃





(3)

따라서 하중소음식을 다음과 같이 시간미분항

을 포함한 식으로 변형하여 나타내면,
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여기에서 는 압력이 작용하는 점과 관측점 사

이의 각도를 나타낸다(  
). 하중소음에서는

블레이드에 작용하는 공력하중에서 관측점으로

향하는 방향의 성분이 소음에 지배적인 영향을

미치게 된다. 따라서 정확한 공력하중을 이용하

는 것이 소음 해석에 중요하다고 볼 수 있다.

본 논문에서 공력소음을 구하기 위해 Schmitz

등이 제시한 수치해석 기법[18]을 참고하였다. 해

당 문헌은 고속 비행 시의 충격 소음 해석에 대

해서 다루고 있지만 충격소음을 제외한 두께소음

과 하중소음은 일반적인 소음해석에도 이용할 수

있기 때문에 본 연구의 소음 해석에 반영하였다.

2.2 소음 측정 시험

2.2.1 Boeing 360 축소 로터

Boeing 360 축소 로터 시험은 1986년 네덜란

드의 DNW 무반향 풍동 시험실에서 미육군 연

구소와 보잉사가 함께 수행하였다[15].

Boeing 360 축소 로터는 NASA의 기술시연기

인 Boeing 360 로터를 형상적/동역학적으로 20%

축소한 로터이다. Fig. 1은 DNW 풍동 시험 장치

에 설치되어 있는 Boeing 360 축소 로터와 시험

장비들을 보여준다. Boeing 360 축소 로터는 익

단 영역에서 테이퍼를 갖고 두께비가 줄어드는 4

개의 블레이드를 갖는 로터이다. 자세한 블레이

드 제원은 Table 1에 나타냈다.

Boeing 360 축소 로터의 풍동 시험에서는 다

양한 비행 조건에 대한 소음 측정을 수행하였지

만, 시험 결과 확보의 어려움으로 본 연구에서는

Schmitz 등[16]의 연구에서 보인 정지 비행 조건

에 대한 시험 결과를 이용하였다.

소음 측정을 위해서 총 26개의 마이크가 장착

되었다. 본 논문에서는 로터 직경의 4.6배만큼 떨

어진 지점에서 측정된 소음을 이용하여 비교하였

다. Fig. 2는 시험부의 좌표계와 관측점의 위치를

나타낸 것이다. 21번부터 24번까지의 관측점이

Fig. 1. Boeing 360 rotor in the DNW wind
tunnel [16]

Properties, unit Values

Basic chord, m.

Radius, m.

Number of blades

Thrust-weighted solidity, 

Nominal RPM

Taper ratio (tip chord/basic chord)

Location of taper start, r/R

Root cutout, r/R

Airfoil section (0.268R~0.85R)

Airfoil section (tip)

0.1342

1.54

4

0.11053

1323

0.3206

0.9

0.268

VR12

VR15

Table 1. General properties of Boeing 360

model rotor [15]

Fig. 2. Coordinate system of test section

and observer positions[16]

로터 직경의 4.6배만큼 떨어진 지점의 관측점 들

이다. 그림에서 21번은 로터와 동일한 회전면에

위치하고, 22번과 23번은 회전면 하방에 위치한

다. 그리고 24번은 회전면 상방에 위치하였다.
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rotor

microphones

Fig. 3. Wind tunnel facility for HART II test [14]

Fig. 4. Acoustic array and coordinate

system of HART II test

2.2.2 HART II

HART(Higher-harmonic Aeroacoustic Rotor

Test) II 실험은 BVI 현상에 대한 물리적 이해를

위해 2001년 실시된 국제 공동 연구 프로그램이

다[14]. HART II 실험은 BO-105 무힌지 로터의

40% Mach scaled 축소 로터를 이용하여 DNW

풍동에서 수행되었다. 이 시험에서는 여러 비행

조건에 대한 실험이 수행되었는데, 본 연구에서

는 기준 조건인 전진비 0.15를 갖고 6.5도로 하강

하는 비행 조건에 대한 실험 결과와 비교하였다.

Fig. 3은 DNW 풍동 실험실에 설치된 HART II

로터와 소음 측정용 마이크의 모습을 보여준다.

Boeing 360 축소 로터 시험에서는 고정된 마

이크를 이용하여 소음압을 측정한 반면에 HART

II 시험에서는 로터의 하방 2.215m 위치에 13개

의 마이크를 로터의 횡방향으로 동일한 간격으로

장착하고, 종방향으로 위치를 이동하며 소음압을

측정하였다. 전체 측정 영역은 횡방향으로 5.4m,

종방향으로 8m 영역이다. 측정 후에는 고속 푸

리에 변환(FFT)을 통해 소음압수준(SPL, sound

pressure level)으로 변환하고 소음 방사 지도를

그려 소음의 방향성을 확인하였다. 본 논문에서

도 동일한 관측점에 대한 소음압을 계산하고

FFT를 통해 소음 방사 지도를 그려 시험결과와

비교하였다. Fig. 4는 HART II 시험의 소음 방사

지도 영역과 좌표계를 나타낸다.

2.3 소음 해석 결과 비교

2.3.1 Boeing 360 축소 로터

Boeing 360 축소 로터를 이용하여 정지 비행

시의 로터 소음을 계산하고 실험결과와 비교하였

다. Boeing 360 축소 로터에 대한 공력하중은

Schmitz 등[16]의 연구에서 자유후류 기법을 이

용하여 구한 공력하중 계수를 이용하였다.

Figure 5는 로터와 동일한 면에 위치한 21번

마이크에서 측정한 소음압과 해석 결과를 비교한

것이다. 측정된 소음압의 형상을 보면 정지 비행

조건으로 비교적 안정된 공력 특성을 나타내기

(a) Total noise comparison

(b) Contributions of thickness
and loading noise

Fig. 5. Comparison of acoustic pressure

at Mic. 21 position
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때문에 4개의 블레이드를 갖는 로터인 Boeing

360 축소 로터의 소음압은 1회전 하면서 4/rev의

소음압 형태가 나타나는 것을 볼 수 있다. 해석

결과를 보면 비교적 실험값을 잘 예측하는 것을

볼 수 있다. 해석 결과에서는 두께 소음과 하중

소음을 분리하여 전체 소음압에 대한 각각의 성분

을 나타내었다. 관측점이 로터의 방위각 90도 위

치인 전진면 방향에 있기 때문에 두께소음은 소음

원의 속도()가 최대가 되는 방위각 0도를 조금

지난 부분에서 정점을 찍는 것을 볼 수 있다. 하

중 소음은 추력(양력)에 의한 소음과 토크(항력)에

의한 소음으로 구분할 수 있는데, 로터와 동일한

면에서는 추력에 의한 소음이 전파되지 않기 때문

에 이 관측점에서의 하중소음은 전적으로 토크(항

력)에 의해 발생하는 것을 알 수 있다.

(a) Total noise comparison

(b) Contributions of thickness

and loading noise

Fig. 6. Comparison of acoustic pressure

at Mic. 22 position

Figure 6은 로터 회전면에서 6도 아래에 위치

한 22번 마이크에서 측정된 소음압과 해석 결과

를 비교한 것이다. 이 지점에서도 해석 결과와

실험값이 비교적 유사한 것을 볼 수 있다. 로터

회전면을 벗어났기 때문에 하중소음에서 추력에

의한 소음이 발생하여 전체적인 소음압의 크기가

증가하는 것을 볼 수 있다. 이론적으로 두께 소

음은 로터면 아래쪽으로 이동할수록 줄어들고 허

브 중심 아래에서는 전혀 관측되지 않는데, 해석

결과에서도 두께소음이 약 4% 정도 줄어든 것을

확인할 수 있다.

2.3.2 HART II

HART II 로터를 이용하여 저속 하강 비행시

의 BVI 소음을 계산하고 실험 결과와 비교하였

다. 하중 소음을 계산하기 위한 공력하중은

CFD/CSD 연계 해석[19]을 통해 구한 결과를 이

용하였고, CFD 해석을 이용한 결과[20]를 이용하

여 상호 비교하였다. CFD 해석은 측정된 블레이

드의 변형 데이터를 이용하여 블레이드의 탄성

효과를 고려한 것이다. 본 연구에서 도입한 연성

연계 기법은 CFD와 CSD 사이에 한 주기

(period) 단위로 각각 공기력과 블레이드 변형

데이터를 교환하는 방식으로 진행된다. Fig. 7은

CFD/CSD 연성 연계 기법의 흐름도를 나타낸다.

본 연구에서는 CFD 해석을 위하여 KFLOW를

이용하였고, CSD 해석을 위하여 CAMRAD II를

이용하였다. 본 논문에서는 소음 해석 검증에 초

점을 맞추고 있으며, CFD 해석이나 CFD/CSD

Fig. 7. Flow diagram of loose CFD/CSD
coupling
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Fig. 8. Comparison of section normal forces

at 87% radial station for BL
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(b) Advancing side (Mic. 11)

Fig. 9. Comparison of acoustic pressure

of HART II rotor

연계 해석에 대한 자세한 내용은 참고문헌[19,

20]에서 확인할 수 있다.

Figure 8은 CFD/CSD 연계 해석을 통하여 구

한 블레이드 span 87% 지점의 공력하중을 CFD

해석 결과와 측정값과 함께 비교한 것이다. 두

해석 결과 모두 시험값과 대비하여 평균값은 조

금 낮게 나타나지만, 전진면과 후진면의 BVI 진

동은 잘 예측하고 있다.

HART II 기준 비행 조건에서는 BVI 현상이

강하게 발생하고, 블레이드의 익단 마하수가 작

기 때문에 저차 주파수 대역의 두께 소음은 전체

소음압 신호에 거의 영향을 미치지 않는다. 따라

서 본 논문에서 BVI 소음은 공력하중만 이용하

여 계산하였다.

Figure 9는 실험에서 가장 큰 소음이 측정된

위치인 후퇴면의 4번 마이크와 전진면의 11번 마

이크 위치(Fig. 4 참조)에서 측정된 소음압을 블

레이드 1회전 시간에 대해서 CFD/CSD 연계 해

석 결과와 비교한 것이다. 측정 결과를 보면 BVI

소음압 신호의 peak-to-peak 크기가 블레이드에

따라서 차이가 발생하는 것을 볼 수 있다. 4번

마이크에서는 약 17 Pa 정도의 차이가 발생하고,

11번 마이크에서는 약 15 Pa 정도의 차이가 발

생한다. 이는 블레이드의 비균질성 등으로 인한

실험 오차로 보여진다. 블레이드별 peak-to-peak

의 평균을 구하면 4번 마이크는 약 55.5 Pa 이

고, 11번 마이크는 약 76.9 Pa 이다.

Figure 10은 CFD/CSD 연계 해석과 CFD 해

석 결과를 소음압의 주기성이 나타나는 한 블레

이드 이동 구간에 대해 나타낸 것이다. 측정값의

비균질성은 평균값으로 보정하여 나타냈다. 4번

마이크 위치의 BVI 소음압 해석 결과를 살펴보

면 두 결과 모두 첫 번째 BVI 신호를 예측하지

못하는 것을 볼 수 있다. 하지만 이후의 BVI 신

호들의 위상은 잘 예측하고 있다. 4번 마이크 위

치의 BVI 소음압에서 첫 번째 BVI 신호를 예측

하지 못하는 이유를 살펴보기 위해 Fig. 8의 공

력하중을 방위각에 대해 미분하고 후퇴면 부분을

확대하여 Fig. 11에 나타내었다. Fig. 11에서 보

면 방위각 305도 지점의 공력하중의 미분값이 실

험결과의 절반 수준으로 나타나는 것을 볼 수 있

다. 결국 이 방위각 부근에서는 다른 블레이드

스팬 위치에서도 실험 결과와 비교하여 공력하중

미분값이 작게 계산되는 것으로 예상할 수 있다.

4번 마이크 지점은 대략 방위각 300에서 330도

사이에 위치하므로, 이 방위각 부분의 BVI 공력

하중의 변화가 4번 마이크의 첫 번째 신호에 가

장 큰 영향을 주게 될 것이다. 소음압 신호가 로
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터 전체의 공력 하중의 영향을 받는 복잡성이 있

지만, 이러한 공력하중 미분값의 경향성이 4번

마이크의 첫 번째 BVI 소음압 신호를 제대로 예

측하지 못하는 이유 중의 하나로 볼 수 있다.

Figure 10에서 CFD/CSD 연계 해석 결과와

CFD 해석 결과의 소음압 peak-to-peak 크기는

유사하게 나타났다. 4번 마이크 위치에서의 전체

적인 소음 신호의 peak- to-peak은 측정된 신호

의 평균보다 약 9% 정도 작은 값을 예측하였다.

또한 11번 마이크 위치에서는 약 31% 작게 예측

하였다. 두 해석 결과에서 BVI peak의 위상각은

최대 4도 정도의 차이를 보인다. 4번 마이크 위

치에서는 CFD/CSD 연계 해석 결과의 위상이,

11번 마이크 위치에서는 CFD 해석 결과의 위상
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Fig. 10. Comparison of acoustic pressure
of HART II rotor (one blade

passage time)

이 측정값에 더 근접하게 나타났다. 하지만 두

해석 결과 모두 전체적인 BVI 소음압의 패턴과

위상은 실험 결과와 유사한 것을 볼 수 있다. 4

번 마이크 위치에서보다 11번 마이크 위치에서

peak-to-peak 차이가 크게 발생한 이유는 해석

결과에서 11번 마이크의 날카로운 peak 신호를

예측하지 못했기 때문인데, 이는 측정시 주변 환

경의 잡음 등이 측정 결과에 포함되어 있고, 해

석의 시간간격이 측정 결과를 따라갈 만큼 충분

히 작지 않기 때문이다. 아울러 해석에서는 로터

의 공력하중에 의한 소음만 계산하였기 때문으로

보인다.

CFD/CSD 연계 해석과 CFD 해석 결과를 비

교하면 4번 마이크 위치에서는 BVI peak의 크기

와 위상이 유사하지만 11번 마이크 위치에서는

차이를 보이고 있다. 이는 Fig. 8의 공력하중 계

산 결과와 유사한 특성을 보이는 것이다. 공력하

중에서 후퇴면의 BVI 현상은 유사하지만, 전진면

의 BVI는 CFD/CSD 연계 해석이 실험값에 더

근접한 결과를 보인다. 이러한 결과가 전진면의

11번 마이크 위치에서 CFD 해석 결과와 실험값

의 차이를 증가시킨 원인으로 보인다.

BVI 소음은 보통 전체 소음 신호의 6~40 BPF

(blade passage frequency) 대역의 주파수로 구성

된다. 정확한 BVI 소음의 비교를 위하여 모든 관

측점의 소음압을 FFT를 수행하여 6~40 BPF 주

파수 대역의 소음압수준(BVISPL)을 구하고 BVI

소음 방사 지도를 그려 BVI 소음의 dB 수준 분

포와 소음의 방향성을 살펴보았다. Fig. 12는

HART II 기준 비행 조건에서 측정된 BVI 소음

방사 지도와 해석 결과를 비교한 것이다. CFD/

CSD 연계 해석 결과 후퇴면 4번 마이크 위치에
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Fig. 11. Comparison of gradient of section
normal force (87%R)
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(a) Experiment[14]

(b) CFD/CSD (c) CFD only

(d) Kang et al.[11] (e) Sim et al.[21]

Fig. 12. Comparison of noise map

서는 약 114.1dB로 측정값보다 2.8dB 크고, 전

진면 11번 마이크 위치에서는 113.4dB로 실험

결과보다 0.5dB 크게 예측하였다. 전체적으로

해석 결과의 dB 수준이 측정값보다 크지만 전

진면과 후퇴면에서 크게 발생하는 BVI 소음의

전형적인 특성을 잘 예측하는 등 전체적인 BVI

소음 전파의 방향성을 잘 예측하는 것을 볼 수

있다. CFD 해석 결과도 대체적으로 유사한 결

과를 보이지만, CFD/CSD 연계 해석 결과와 비

교해서 방향성이 후류방향으로 약간 이동한 것

을 볼 수 있다. 후퇴면 4번 마이크 위치에서는

약 113.7dB로 측정값보다 2.4dB 크고, 전진면

11번 마이크 위치에서는 113.9dB로 실험 결과보

다 1.0dB 크게 예측하였다. HART II 소음 예측

과 관련한 여타의 CFD/CSD 연계 해석 결과와

비교해보면 국내 연구진의 결과[11]와 비교하여

공력하중의 개선으로 소음 해석 결과도 개선됨

을 보였고, 해외 연구진의 결과[21]와는 유사한

결과를 보여주고 있어 소음 해석 결과의 정확도

를 검증할 수 있다.

Ⅲ. 결 론

본 연구에서는 회전익기 로터에서 발생하는

소음을 예측하기 위하여 FW-H 방정식 기반의

해석 코드를 개발하고 실험 결과와 비교하였다.

검증을 위해서 Boeing 360 축소로터를 이용하여

정지 비행 조건에서 저차 주파수 대역의 소음압

을 비교하였고, 최신의 CFD/CSD 연계 기법을

통해 구한 HART II 로터의 공력하중을 이용하

여 저속 하강 비행 조건에서 중간 주파수 대역인

BVI 소음압을 비교하여 다음과 같은 결론을 얻

었다.

1) Boeing 360 축소 로터에 대한 소음 해석 결

과 정지 비행시의 저차 주파수의 소음압 신호를

실험값과 비교하여 진폭과 위상각을 비교적 잘

예측하였다.

2) HART II 로터에 대한 소음 해석 결과에서

BVI 신호의 peak-to-peak은 실험값보다 낮게 예

측하였다. 이는 측정시에는 로터 공력하중에 의

한 소음뿐만 아니라 주변 환경에 의한 소음이

측정되지만 해석에서는 공력하중에 의한 소음만

계산하였기 때문이다. 전반적인 BVI 신호의 특

성이나 위상은 측정 신호와 비교하여 잘 예측하

였다.

3) 소음 방사 지도를 작성한 결과 최대 BVI

소음이 발생하는 위치를 실험 결과와 거의 유사

하게 예측하였다. 기존의 연구 결과와 비교를 통

하여 공력 하중의 BVI 신호를 잘 예측함으로써

소음 지도 계산 결과가 개선되는 것을 확인하였

다.

본 연구에서 개발한 소음 해석 코드를 이용하

여 향후 공력하중 해석 기법이 소음해석 결과에

미치는 영향에 대한 연구를 수행할 예정이며, 소

음 억제 기법 연구에도 활용이 가능할 것이다.
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