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Abstract  

  Previous researches on helicopter noise have often focused on hovering conditions or non-lifting conditions to facilitate 
testing and clearly identify noise sources. While these studies are beneficial for understanding noise sources and 
validating analysis tools, they may not align well with noise certification flight tests. To predict and analyze results from 
noise certification flight tests, it is necessary to study the characteristics of helicopter rotor noise depending on 
microphone and aircraft positions during flight tests. Results from noise flight tests indicate that high-speed impulsive 
(HSI) noise dominates during forward flight, with an increase in noise observed with an increase in forward Mach 
number. Broadband noise is predominant after the helicopter passes the microphone compared to blade noise. Noise 
during landing approaches exhibits complex and irregular characteristics due to interference between blades and tip 
vortex.  

초초  록록 

 헬리콥터 소음에 대한 기존의 연구는 시험의 편의성과 소음원을 명확히 식별하기 위해 제자리 비행 
조건이나 Non-Lifting 조건을 대상으로 한 사례가 많다. 이러한 연구는 소음원의 이해와 해석 툴의 검증
에는 유리하지만, 소음 감항 인증 비행시험과는 괴리가 있다. 소음 감항인증 비행시험에 대한 예측 및 
시험 결과에 대한 분석을 위해서는 헬리콥터 소음이 비행시험 동안 마이크로폰과 항공기의 위치에 따
라 어떤 특성을 갖는지에 대한 연구가 필요하다.  
 소음 비행시험 결과, 전진비행 시 HSI(High Speed Impulsive) 소음이 지배적이며, 전진깃의 마하수 증가
에 따른 소음 증가가 확인 되었다. 헬리콥터가 마이크로폰을 지나간 후에는 블레이드 소음 보다 광대역
소음이 우세하였다. 착륙 접근 시 소음은 블레이드와 와류의 간섭에 의해 복잡하고 불규칙적인 특성을 
보였다.  

Key Words : Noise Airworthiness(소음 감항), ICAO Annex. 16, HSI Noise(고속 충격 소음) , BVI(블레이드 와류 간섭) 

 

 

11..  서서        론론  
   

 

헬리콥터에서 발생하는 소음의 주 원인은 주로터 블

레이드이다. 헬리콥터 주로터 블레이드의 소음원은 두

께소음(Thickness Noise), 하중소음(Loading Noise), 

광대역 소음(Broadband Noise)로 분류되고, 조건에 따

라 블레이드의 익단 와류와 뒤따라오는 블레이드의 충

돌에 의한 BVI 소음, 고속 전진비행 시 발생하는 HSI 

소음이 있다[1]. 
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소음원의 이해와 전산 공력 소음 해석 툴의 검증 등을 

위해서는 주로터 블레이드 소음에서 각 소음원을 따로 

분리하여 분석하는 것이 용이하다. 따라서 많은 연구

들이 제자리 비행 조건이나 실험실 환경에서 수행하였

다[2,3,4,5,6]. 

 그러나 감항 인증 측면에서 각각의 소음원의 특성보

다는 일정 시간 동안의 소음의 크기가 중요하고, 비행

시험을 통해 시험 항공기의 대표값을 추출하기 위해 

엄격한 시험 절차와 기상 영향성 보정, 신뢰성을 위한 

반복시험이 필요하다. 헬리콥터 소음 감항 인증 획득

을 위한 비행시험의 조건이 블레이드 소음 연구를 위

한 시험 조건과 다르고, 데이터의 처리 방식도 다르며, 

소음원이 혼재되어 있기 때문에 감항 비행시험 데이터

를 이용한 소음원 특성 분석 사례를 찾아 보기 어렵다. 

본 연구는 중형(Intermediate) 수송용 헬리콥터의 외

부소음 비행시험 결과 분석을 통해 헬리콥터 전체 소

음 내에서 헬리콥터 소음원의 특성을 분석하였다. 

  

22..  헬헬리리콥콥터터  주주로로터터  소소음음원원  분분류류  
  

헬리콥터 소음의 주원인은 주로터이며, 발생하는 소

음원과 소음의 방향은 Fig. 1[7]과 같다. 일정 두께를 

갖는 블레이드 회전에 의해 발생하는 두께소음

(Thickness Noise)과 높은 속도를 갖는 전진깃에서 발

생하는 HSI는 항공기의 비행방향으로 발생한다. 일정 

피치각으로 회전하는 로터 블레이드 표면에 압력차이

가 발생하고, 이로 인해 하중소음(Loading Noise)이 

발생한다. 블레이드에서 발생하는 와류에 의한 광대역

소음(Broadband Noise)은 항공기의 전/하방으로 소음

을 전파시킨다. 블레이드의 익단 와류와 뒤따라오는 

블레이드의 간섭에 의해 발생하는 BVI 소음은 특히 

착륙을 위해 접근(Approach) 비행 시에 나타나며, BVI 

소음의 방향은 전방 45도와 후방으로 발생한다.  

  

 
 Fig. 1 Rotor Source Noise   

 

22..11  두두께께  소소음음과과  하하중중  소소음음  
헬리콥터는 로터 블레이드 회전으로 인해 두께소음

과 하중소음이 발생한다. Fig. 2[3]는 사각 익단 형상

(Rectangle Tip Shape)을 갖는 UH-1H의 양력이 없는 

제자리 비행 조건에서 로터 회전면의 소음을 해석한 

것이다. 해석조건이 양력이 없는 제자리 비행 조건이

며, 로터 회전면 위치에서 소음을 예측하였으므로 두

께소음이 지배적이고, 하중소음은 미미한 결과를 보인

다. 따라서 Total Noise는 두께소음과 유사한 형태를 

보인다.  

 

 
 Fig. 2 Thickness and Loading Noise in the Rotor 

Plane, for Non-Lifting UH-1H Blade in Hover  
 
22..22  BBVVII  소소음음과과  HHSSII  소소음음  

헬리콥터가 착륙을 위한 하강 시 블레이드 익단에

서 발생한 와류와 뒤따라오는 블레이드가 충돌하여 

간섭(BVI)이 발생할 수 있다. Fig. 3[7]은 하강비행 

조건 시 BVI 소음을 측정한 결과와 예측을 비교 결

과이다. 블레이드와 와류의 간섭에 의해 압력장의 

변화가 발생하고, 작은 파동들이 발생함을 볼 수 있

다. 

  

 
Fig. 3 Descent Condition Acoustic Pressure  

(Mic. 25 deg. Below TPP, μ=0.152) 
  

Fig. 4[8]은 제자리 비행 시 블레이드 익단 마하

수가 MTip = 0.92일 때 발생하는 HSI 소음으로, 시험 

조건은 추력이 ‘0’이며 소음은 로터 회전면에서 측정
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되었다. 익단 충격파로 인해 음압이 급격히 떨어졌

다가 다시 회복하는 현상을 보여주고 있다. 

  

 
Fig. 4 HSI Noise for Hover 

(M=0.92, Mic. In TPP) 
  

Fig. 2 ~ 4에서 시험 및 해석으로 헬리콥터 소음원을 

분류하고, 음압(Acoustic Pressure)으로 그 특성을 구

분하였다. 소음원 분류를 명확히 하고, 해석과 비교 검

증하기 위해 앞선 연구 사례와 같이 제자리 비행이나, 

로터 회전면, Non-Lifting 조건이 유리하다. 그러나 이 

조건들은 시간에 따라 항공기 위치가 변하고, 전파 거

리 및 각도가 바뀌는 민간 감항 소음 비행시험 조건과

는 차이가 있다. 

  

33..  민민간간  감감항항  소소음음  비비행행시시험험  결결과과  
  

33..11  상상공공비비행행  소소음음((두두께께  소소음음과과  하하중중  소소음음))  
중형 수송용 헬리콥터의 감항기준에 따른 속도

(0.9Vh), 고도(150m)에서 상공비행 시 중앙 마이크로

폰에서 측정한 소음은 Fig. 5와 같다. 

헬리콥터가 고속으로 마이크로폰(수음자)에 접근할 

때 HSI 소음 특성으로 부압(Negative Acoustic 

Pressure)이 크게 작용함을 볼 수 있다.  

 

 
Fig. 5 Acoustic Pressure by Distance  

(OverFlight, ALT: 150m) 
 

Fig. 6은 시간에 따라 지각소음레벨(PNLT)을 분석 

결과로, 마이크로폰을 기준(0 sec.)으로 다가올 때의 

소음 레벨이 크다. 따라서 다가오는(Come Closer) 소

음이 감항기준에 따른 소음을 평가하기 위한 유효지각

소음레벨에 미치는 영향이 지배적임을 알 수 있다. 

 

 
Fig. 6 Tone Corrected Perceived Noise for OverFlight 

  

Fig. 7은 Fig. 5의 음압을 항공기와 마이크로폰의 거

리, 항공기 비행 방향 및 마이크로폰이 이루는 각도에 

대해 도시하였다. 항공기가 마이크로폰으로 다가올 때

(-500m à -300m), 다른 위치에서 보다 0pa 이하의 

부압이 두드러지게 발생하는 HSI 소음 특성을 볼 수 

있다.  

마이크로폰 위치(0m)를 지나서는 소음이 감소되고 

광대역 소음(Broadband noise) 경향을 보인다.   

  

 

Fig. 7 Comparison of Acoustic Pressure  
by Distance & Angle 

 

Fig. 8은 Fig. 7의 각 위치에서 소음을 FFT 분석한 

결과이다.  

Fig. 8. (A)는 헬리콥터가 마이크로폰으로 다가올

(Come Closer) 때 주파수을 분석한 결과로, 주로터 블

레이드의 5/Rev. 해당 주파수 성분의 주기성이 잘 나
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타나고, 도플러 효과로 인해 다가오는 소음은 블레이

드의 회전 주파수 보다 높은 주파수 값을 보인다.  

Fig. 8. (B)는 마이크로폰 위치에서 지나가는(Recede) 

소음으로 도플러 효과로 인해 블레이드 회전수 보다 

낮은 주파수 특성을 보이며, 주로터의 주요 주파수 성

분인 5/Rev.의 조화(Harmonic)가 다가오는 소음과 확

연히 다르다. 3~4 (5/Rev.) 이후에는 광대역 소음이 지

배적이다. 

 

 

Fig. 8 Comparison of FFT Analysis by Distance 
  

Fig. 9.는 Fig. 7의 음압을 1/5 Rev. 시간 동안 비교

한 결과이다. Fig. 9. (A)는 헬리콥터가 마이크로폰으로 

다가올 때의 음압으로, HSI 소음 특성이 잘 나타난다.  

Fig. 9. (B)는 Fig. 8. (B)의 주파수 분석 결과와 동일

하게 주기적인 특성이 적은 광대역 소음 특성을 보

인다. 

  

 
Fig. 9 Comparison of Acoustic Pressure (for 1/5 Rev.)  

  

33..22  고고속속  상상공공비비행행  소소음음((HHSSII  소소음음))  
ICAO Doc 9501 환경기술매뉴얼[9]은 상공비행에 

대해 Advancing Blade Tip Mach No. 영향에 대해 보

정하도록 제시하고 있다. Fig. 10.은 마하수에 따른 순

음 보정된 기준 최대 지각소음레벨(PNLTMr)의 사례

로 전진깃의 마하수가 클수록 소음이 증가됨을 볼 수 

있다.  

  

 
Fig. 10 Advancing Blade Tip Mach No. Effect 

  

Fig. 11은 상공비행 시 전진깃의 익단 마하수에 

따라 음압의 시간에 따른 변화를 나타낸 결과이다. 
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마하수가 커질수록 마이크로폰에 도달하기 전에 HSI 

소음으로 인해 부압 특성이 보임을 알 수 있다. 

  

 
Fig. 11 Acoustic Pressure Time History by Mach No. 

  

Fig. 12는 소음 특성 분석을 위해 마하수에 대해 

1/5 Rev. 동안 음압을 비교한 것으로, 마하수가 

증가할수록 블레이드 익단의 충격파 영향이 선명해 

지고, MTip = 0.89의 음압은 Fig. 4의 제자리 비행 시 

HSI와 동일 패턴임을 볼 수 있다. 

  

 
Fig. 12 Acoustic Pressure by Mach No. (for 1/5 Rev.) 

 

33..33  착착륙륙접접근근  소소음음((BBVVII  소소음음))  
감항기준에 따른 착륙접근 비행(6deg Descent Vy) 

시 중앙 마이크로폰에서 측정한 소음은 Fig. 13과 

같다. Fig. 5의 전진비행 시 소음보다 음압의 크기가 

2배 가량 높으며, 소음이 짧은 시간 동안에 집중되는 

특성을 보인다. 이러한 현상은 BVI 소음원 특성 뿐만 

아니라, 비행 궤적이 하강비행을 하면서 전진비행과 

비교하여 마이크로폰에 더 가까이 접근(120m)하기 

때문이다. 

  

 
Fig. 13 Acoustic Pressure by Distance (Approach) 

  

Fig. 14는 착륙접근 기동에 대한 시간에 따른 

순음보정된 지각소음레벨(PNLT)을 분석한 결과로, 

Fig. 6의 상공비행 대비 순음 보정된 최대 

지각소음레벨(PLNTM) 보다 크며, 10dB 이하 

구간(d)의 지속 시간이 짧은 특징이 있다. 

  

 
Fig. 14 Tone Corrected Perceived Noise for Approach 
 

Fig. 15는 Fig. 13의 시간에 따른 음압을 항공기와 

마이크로폰의 높이(H)와 거리(D)로 나눠 0.5초 간격의 

음압을 처리한 결과이다. 마이크로폰 전방 130m 부터 

후방 130m까지 소음이 급격하게 커졌다가 감소함을 

볼 수 있다. 

 

 
Fig. 15 Comparison of Acoustic Pressure  

by Distance (Approach)  
  

Fig. 16은 Fig. 14의 각 위치에서 소음을 다가오는 

소음(A)와 지나가는 소음(B)으로 분리하여 FFT 분석

한 결과이다. 블레이드와 익단 와류의 간섭으로 매우 

불규칙한 주파수 특성을 보인다. 

Fig. 17.의 (A)와 (B)는 Fig. 15의 음압을 1 Rev. 시

간에 대해 비교한 결과이다. 마이크로폰 위치(0m)에서 

음압 특성은 Fig. 3의 BVI 음압 형태와 유사하나, Fig. 
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16의 주파수 분석에서 나타난 특성과 같이 불규칙성이 

심함을 볼 수 있다. 

 

 
Fig. 16 Comparison of FFT Analysis by Distance 

 

 

 
Fig. 17 Comparison of Acoustic Pressure (for 1 Rev.) 

 

44..  결결        론론  
  

본 논문에서 소음 감항 인증 비행시험의 전진비행 

시 HSI 소음이 지배적이고, 전진깃의 마하수 증가에 

따른 소음 크기도 증가함을 확인하였다. 헬리콥터가 

마이크로폰을 지나간 후에는 블레이드 소음 보다 광대

역소음이 우세함을 확인하였다. 

착륙접근 시 소음은 블레이드와 와류의 간섭에 의해 

복잡하고 불규칙적인 특성을 갖는다. 착륙접근 소음은 

상공비행 대비 마이크로폰 근처에서 급격히 소음이 증

가하고 감소하는 경향을 갖고, 음압 레벨은 상공비행

의 약 2배에 이른다. 이는 BVI의 소음원 특성뿐만 아

니라 기동 특성상 측정거리가 근접하기 때문이다.  

민간 감항 기준은 헬리콥터 소음이 소음원의 지향성, 

항공기 기동(속도, 위치, 방향), 소음 발생 형태, 수음

자(마이크로폰)의 위치에 따라 소음 특성이 다름을 확

인하였다. 
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