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ABSTRACT

The aerodynamic far-field noise was computed by an acoustic analogy code using the

permeable surface for the UH-1H rotor blade in hover. The permeable surface surrounding

the blade was constructed to include the thickness noise, the loading noise, and the flow

noise generated from the shock waves and the tip vortices. The computation was performed

with compressible three-dimensional Euler’s equations and Navier-Stokes equations. The

high speed impulsive noise was predicted and validated according to the permeable surface

locations. It is confirmed that the noise source caused by shock waves generated on the

blade surface is a dominant factor in the far-field noise prediction.

초 록

본 연구에서는 투과면을 이용하는 음향상사법으로 제자리 비행하는 UH-1H 로터 블레이

드 주위의 원방 소음을 예측하였다. 두께 소음과 하중 소음, 그리고 충격파 및 끝단 후류

등에 의해 발생하는 유동 소음을 예측하기 위해 블레이드 표면을 포함하는 투과면을 구성

하였다. 3차원 압축성 Euler 방정식 및 Navier-Stokes 방정식을 적용하여 공력 해석을 수행

하고 비교하였다. 투과면의 위치에 따라 High Speed Impulsive 소음을 예측 및 검증하였다.

블레이드 끝단에서 발생하는 충격파에 의한 소음원이 지배적인 요소임을 확인하였으며, 충

격파를 온전히 포함하도록 투과면을 구성하는 것이 중요함을 보였다.

Key Words : Aerodynamic Noise(공력 소음), Acoustic Analogy(음향상사법), Permeable

Surface(투과면), Overset Grid(중첩격자), High Speed Impulsive Noise(HSI

소음)
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Ⅰ. 서 론

헬리콥터 블레이드 주위의 유동장은 블레이드

와 끝단에서 발생하는 와류 간의 간섭현상(Blade

Vortex Interaction) 및 유체-구조 등의 연계로

인해 비정상 공력 특성이 나타나며 매우 복잡한

유동 구조를 갖는다. 이러한 현상들은 헬리콥터

의 성능 및 조종성과 안전성 등에 중요한 영향을

미치기 때문에 보다 정확한 해석이 필요하다.

초기에는 계산 능력의 한계로 인해 해석적 후

류기법을 이용하여 수행되어 왔다[1]. 그러나 이

러한 기법은 동적실속과 천음속 영역에서 유동을

정확히 예측하지 못하기 때문에 실질적인 비정상

유동 특성의 예측이 힘들며, 끝단 와류 현상을

포착하는데 한계가 있다[2].

Ahmad, J. 등[3]은 중첩격자 기법을 이용하여

로터 주위에는 Navier-Stokes 방정식을 적용하

고 로터 외부 영역은 비점성으로 간주하여 공력

특성을 수치적으로 해석하였다. Kim, J. W. 등

[4,5]은 제자리 비행 및 전진 비행 시 로터 주위

유동장에 대해 정렬 중첩 격자계를 이용하였으

며, Euler 방정식과 Navier-Stokes 방정식에 대

해 고차 정확도의 공간 차분법을 사용해 공력 해

석을 수행하였다.

헬리콥터 소음은 크게 두께 소음, BVI(Blade

Vortex Interaction) 소음이 포함된 하중 소음과

HSI(High Speed Impulsive) 소음이 포함된 비선

형 소음으로 나눌 수 있다. 소음을 예측하는 방

법으로는 고차 정확도 수치기법을 이용해 직접

적으로 계산하는 CAA(Computational Aero-

Acoustics)와 소음원 정보를 이용해 원거리 소음

을 수치적으로 계산하는 음향상사법(Acoustic

Analogy)[6,7] 등이 있다. HSI 소음은 볼륨 격자

내에서 방사되는 와류 소음을 예측하기 위해 유동

장내의 음압 정보에 대해 볼륨 적분이 필요하며,

이를 통해 원거리 소음으로 예측이 가능하다[8].

하지만 계산 효율성 측면에서 볼륨 적분은 표면

적분에 비해 계산시간이 오래 걸리는 단점이 있

다. 이를 개선하기 위해 di Francescantonio[9]는

FW-H(Ffowcs Williams and Hawkings) 방정식

에 Kirchhoff 접근법을 적용하여 표면 적분만을

계산하는 투과면 경계 조건을 제안하였으며,

Lyrintzis[10]와 Aoyama 등[11]은 가상의 움직이

는 제어 표면(control surface)을 이용한 Kirchhoff

방정식으로 회전하는 로터 주위의 HSI 소음을 예

측하였다. 그리고 Brentner 등[12]은 투과면 경계

조건을 이용해 Kirchhoff 방정식과 FW-H 방정식

에 따른 볼륨 소음원을 비교 검증하여 FW-H 방

정식이 더욱 강건하다는 것을 보였다.

본 연구에서는 제자리 비행하는 UH-1H 로터

블레이드에 대해 3차원 압축성 Euler 방정식과

Navier-Stokes 방정식을 적용하여 지배방정식에

따른 공력-소음 해석을 수행하였다. 또한, Euler

방정식에 대해 고차정확도의 공간이산화 기법을

적용하여 공간이산화 기법에 따른 공력-소음 해

석 결과를 비교하였다. 고차정확도의 CFD만으로

원거리 수음자 위치까지의 소음을 예측하기 위해

서는 수음자 위치까지 공간격자를 매우 조밀하게

구성해야하므로 상당한 해석비용을 요구한다. 뿐

만 아니라, 원거리 위치에서의 소음 예측은 수치

적 소실(numerical dissipation)을 감수해야하는

문제가 있다. 이를 해결하기 위해 CFD에 음향상

사법을 적용하였으며, 볼륨 격자 내에서 방사되

는 유동 소음을 예측하기 위한 방법으로, 기존의

볼륨 적분을 대신하여 표면 적분만을 계산하는

투과면 접근방식을 적용함으로써 계산 효율성을

증대시킬 수 있는 FW-H 방정식에 Kirchhoff 접

근법을 사용한 음향상사법을 적용하였다. 따라서

블레이드를 포괄하는 투과면을 구성하고 FW-H

방정식에 Kirchhoff 접근법을 적용한 음향상사법

으로 원거리 소음을 예측하고 비교 검증하였다.

Ⅱ. 본 론

2.1 격자 및 경계 조건

본 연구에서는 UH-1H 로터 블레이드 형상에

대해 공력 해석을 수행하고, 유동장 정보를 이용

하여 FW-H 방정식을 통해 공력 소음 해석을

수행하였다.

제자리 비행 시, 공력 해석을 수행하기 위해

중첩격자 기법을 이용하였다. 중첩 격자계는 각

각의 격자계를 중첩하고 삽간점(Interpolation

point)을 통해 격자간의 정보를 전달한다[13]. 따

라서 회전하는 로터와 같이 상대운동이 있는 물

체에 대해 시간의 변화에 따른 격자 생성 및 공

력 해석에 용이하다.

Figure 1은 본 연구에서 구성된 중첩 격자계를

보여주는 그림이다. 여기서 사용된 모든 Back-

ground 격자는 블레이드 위로 시위의 3배, 아래

로 4배, 스팬 길이 방향으로 15배의 내부 영역에

대해 시위 길이 대비 약 11% 크기의 등간격을

갖도록 구성하였으며, 본 연구에서 적용한 격자

의 크기에 대한 정보는 Table 1과 같다. 또한,

Navier-Stokes 방정식을 적용하기 위한 격자는

레이놀즈수를 고려하여 벽면 첫 번째 격자점의
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Fig. 1. The overset grid system of

UH-1H rotor blade

무차원거리 y+가 1에 가깝도록 수직방향 첫 번째

셀 간격을 1.0×10-5로 설정하였다.

경계 조건으로 벽면에서는 점성 및 비점성 조

건, 원방에 대해서는 Riemann invariant 조건을

적용하였다. 또한, UH-1H 로터 블레이드는 2개

의 블레이드로 구성되어 있는데, 본 해석에서는

제자리 비행 조건이기 때문에 하나의 블레이드에

대해 격자를 구성하였다. 따라서 이에 대한 경계

조건으로 주기 조건(periodic interface condition)

을 적용하여 공력 해석의 결과에 대해 수렴성을

좋게 하였다.

소음 해석 시, 볼륨 소음원을 예측하기 위해서

는 일반적으로 볼륨 격자 내의 유동장에 대한 음

압 정보를 볼륨 적분하여 원거리 소음으로 예측

한다. 이러한 볼륨 적분은 계산 효율성이 좋지

않은 단점이 있다. 이와는 달리 투과면 접근법을

이용하면, 음압 정보를 임의의 투과면에 전달하

여 표면 적분만으로 원거리 소음을 예측할 수 있

으며 계산 효율성 또한 향상시킬 수 있다. 본 연

구에서는 Fig. 2와 같이 물리적인 블레이드 표면

과 소음원이 위치한 유동장 내의 볼륨을 포함하

도록 투과면을 구성하였으며, 이를 여러 개 중첩

한 다중 투과면을 설정하여 소음 해석을 수행하

였다.

Fig. 2. A concept of the permeable surface

2.2 수치해석 기법

3차원 압축성 Euler 방정식과 Navier-Stokes

방정식을 사용해 제자리 비행 시 로터 주위의 유

동장을 해석하였다. 3차원 압축성 Euler 방정식

및 Navier-Stokes 방정식을 일반좌표계에서 보

존형태로 표현하면 각각 식 (1)과 식 (2)와 같다.







    … (1)






 
     … (2)

여기서 는 유동변수이고, 는 각 방향의 비점

성 유속 벡터를 나타내며, 는 점성 유속 벡터

를 나타낸다. 제자리 비행 시 블레이드에 고정된

좌표계에서 유동은 정상상태로 볼 수 있으며, 

는 로터의 제자리 비행 계산을 위해 추가한 원천

항으로 다음과 같다.

       (3)

여기서 는 회전좌표계의 각속도 벡터를 의미

하며, 일반좌표계의 격자면 속도(Contravariant

Velocity)는 다음과 같다.

     (4)

여기서 는  방향 격자의 회전을 반영한 이동

속도를 나타낸다. 위의 식 (1)과 식 (2)를 공간이

산화하기 위해 격자 중심의 유한체적법(Finite

Volume Method)을 사용하였고, Roe’s FDS(Flux

Difference Splitting) scheme[14]과 3차 다항식

TVD(Total Variation Diminishing) 내삽 기법

[15]을 제한자(Limiter)로 적용하였다. 시간 전진기

법으로 DADI(Diagonalized Alternate Directional

Implicit Method) 기법[16]을 적용하였다. 또한,

Euler 방정식에 대해서는 고차정확도 기법에 따

른 공력-소음 해석 결과를 비교 분석하기 위해 5

차 정확도의 WENO(Weighted Essentially Non-

Oscillatory) scheme[17]을 추가 적용하였다. 난류

모델은 벽거리를 사용하지 않는  Wilcox-

Durbin+ 난류 모델을 사용하였다[18]. 그리고 정상

상태의 공력 해석 결과를 비정상 공력 해석 결과

로 변형시켜 소음 해석에 필요한 유동장 데이터를

생성하였다.

본 연구에서는 일반적으로 널리 알려진 Farassat
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formulation 1A[19]를 이용하여 투과 경계 조건이

적용된 FW-H 방정식을 적용하였다. 이는 di

Francescantonio[9]에 의해 정의된 것으로, 블레

이드 표면에서 음장해석을 수행하는 비투과면 경

계 조건  에 임의적인 가상의 면을 구성

하는 투과면 경계 조건 ≠을 부여하는 식

(5)와 식(6)을 적용한 것이다.

    (5)

  
   (6)

이를 적분 식으로 표현하면 식 (7)부터 식 (9)와

같이 나타낼 수 있다.

′  
′  

′  
′  (7)


′  

 
 









 
 










 
 









    








(8)


′ 

 
  





















 
  









  










 
  









    








(9)

여기서  는 블레이드 표면으로부터 외곽 방

향으로의 단위 수직 벡터를 나타내며,   

는 블레이드 표면의 수직 방향으로의 유동 속도

이고,   는 표면 속도이다.    ′는 밀

도이며,    는 블레이드 표면과 수음자

사이의 거리를 의미한다. 은 블레이드 표면에

서의 마하수를 나타내며,   
는 회전 방향

으로의 마하수를 의미한다. 식 (7)에서 
′ 는

두께 소음 항이며, 
′ 는 하중 소음 항,


′ 는 볼륨 소음 항을 의미한다. 식 (7)을 풀

기 위해서는 전체 볼륨을 적분해야하기 때문에

계산 효율성 측면에서 상당한 어려움이 있다. 하

지만 여기에 위에서 언급한 투과면 경계 조건이

적용된 식 (5)와 식 (6)을 적용하면, 볼륨 소음원

이 식 (8)과 식 (9)에 포함되어 나타낼 수 있기

때문에 표면 적분만을 사용함으로써 계산 효율성

을 증대 시킬 수 있고, 모든 소음원(Monopole,

Dipole, Quadrupole)에 대한 예측도 가능하다.

소음 해석 시, 회전 평면의 중심에서 3.09R

(Blade radius) 만큼 떨어진 곳의 수음자 위치에

서 소음을 예측하였다. 이 때, 매 순간의 음압 계

산에 필요한 유동정보는 0.25도 회전에 해당하는

  × 간격으로 생성되었다.

2.3 수치해석 결과

2.3.1 격자 수렴성 테스트

격자 수렴성 테스트를 위한 격자계의 정보는

Table 1에 자세히 나와 있으며, 성긴 격자 기준

시위선 방향으로 약 20~40%씩 증가하는 격자를

구성하였다.

제자리 비행 조건은 끝단 마하수 0.8, 0.85,

0.88 세 가지의 경우에 대해 collective pitch

angle 0°인 무양력 제자리 비행 조건으로 설정하

였으며, 이 때 블레이드 r/R = 0.95 지점에서의

표면 압력분포를 Morino 등[20]이 계산한 결과와

비교 검증하였다.

Figure 3은 각각 Euler 방정식과 Navier-

Stokes 방정식에 Roe’s FDS scheme을 적용하고

끝단 마하수 0.88의 조건에서 계산한 r/R = 0.95

위치에서의 압력계수를 보여주는 그림이다. Fig.

4는 격자의 조밀도에 따라 블레이드 표면으로부

터 시위 길이 대비 0.5만큼의 거리에서 투과면을

설정하여 소음 해석한 결과이다. Fig. 3에서 보는

바와 같이 블레이드 표면에서 발생하는 충격파의

크기 및 위치에 대한 결과를 볼 때, Medium 격

자의 표면 압력분포 결과가 선행 연구결과[18]에

case
(for Euler)

Index points
(normal × spanwise
× chordwise)

Total
cells

Background 161×167×161 4,249,600

Coarse grid 33×65×129 262,144

Medium grid 33×65×177 360,448

Fine grid 33×65×225 458,752

case
(for N-S)

Index points
(normal × spanwise
× chordwise)

Total
cells

Background 161×169×241 6,451,200

Coarse grid 49×97×257 1,179,648

Medium grid 49×97×337 1,548,288

Fine grid 49×97×397 1,824,768

Table 1. Grid size for the convergence test
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(a) For Euler equations

(b) For Navier-Stokes equations

Fig. 3. Grid test results : Comparison of

pressure coefficient

서 계산된 수치값과 유사한 결과를 보였으며,

Navier-Stokes 방정식을 적용한 결과에서는 확

산(diffusion)에 의해 압력계수 결과가 약하게 뭉

개지는 것을 확인할 수 있다. Fig. 4와 같이 격자

의 조밀도는 소음 해석 결과에 주는 영향이 미비

하다는 것을 알 수 있다.

Figure 5는 Medium 격자를 사용한 경우에 대

해 끝단 마하수에 따른 r/R = 0.95 위치에서의

압력분포 결과를 보여주고 있다. 끝단 마하수 0.8

에서는 충격파가 발생하지 않는 것을 볼 수 있으

며, 끝단 마하수 0.85와 0.88의 경우에서는 블레

이드 끝단에서 강한 충격파를 포착하고 있음을

알 수 있다.

격자 테스트에 대한 결과를 바탕으로, 본 연구

에서는 계산의 효율성을 고려하여 Medium 격자

를 이용해 블레이드 주위의 원거리 소음 해석을

수행하였다.

(a) For Euler equations

(b) For Navier-Stokes equations

Fig. 4. Grid test results: Comparison of

rotor noise

Fig. 5. Pressure distribution on the blade

for Euler equations
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z

c=chord

Permeable surface

Blade airfoil

Permeable surface z

c = chord

z

Blade surface

Fig. 6. Permeable surface location

2.3.2 소음 해석 결과

투과면의 형상 및 위치는 Fig. 6과 같이 C-H

형상으로 구성하였다. 시위 길이(c) 대비 블레이

드 표면으로부터의 높이, 스팬 방향 거리 및 코

드 방향 거리(z)를 모두 동일하게 설정하고 이에

따라 투과면의 위치를 달리하여 구성하였다. 먼

저, Euler 방정식에 대해 Roe’s FDS scheme과 5

차 정확도의 WENO scheme을 적용하여 공간이

산화 기법에 따른 소음 해석 결과를 비교하였다.

Figure 7은 각각 끝단 마하수 0.8과 0.85에서

투과면의 위치가 z/c = 0.5, 1.5일 때의 소음 해

석 결과를 보여주고 있다. 끝단 마하수 0.8일 때

에는 블레이드 표면에서 충격파가 발생하지 않는

조건이며, 공간이산화 기법 및 투과면의 위치에

따른 결과가 Baeder 등[21]의 결과와 상당히 일

치하는 것으로 보아 본 해석 기법에 대한 검증의

정확도를 확인할 수 있다. 하지만 Fig. 7(b)에서

보는 바와 같이 끝단 마하수 0.85의 경우, 투과면

의 위치에 따라 음압의 극값에 차이가 나타나기

시작하는 것을 확인할 수 있다. 이는 블레이드

끝단에서 발생하는 충격파가 투과면의 위치에 따

른 HSI 소음 예측에 중요한 요소가 될 수 있음

을 알 수 있다.

더욱 강한 충격파가 발생하는 끝단 마하수

0.88의 경우에 대해 투과면의 위치에 따라

Brentner 등[12]의 결과 및 실험 결과[22]와 비교

검증하였다. Fig. 8은 Roe’s FDS scheme을 적용

한 공력 해석 결과에 대해 투과면의 위치를 z/c

= 0.076, 0.35로 설정하여 소음 해석한 결과를 보

여주고 있다. 투과면의 위치가 블레이드 표면에

너무 가까우면 음압의 극값에 대한 오차가 더 크

(a) Noise analysis results and in-plane

pressure contour at tip Mach 0.8

(b) Noise analysis results and in-plane

pressure contour at tip Mach 0.85

Fig. 7. Comparison of rotor noise according

to permeable surfaces using Roe’s

FDS scheme and 5th order WENO
scheme

게 발생하는 것을 알 수 있다. 이는 Fig. 9에서

나타난 것과 같이 투과면이 충격파를 모두 포함

하고 있지 못하고 있기 때문으로 판단된다. 따라

서 충격파를 모두 포함하는 투과면을 구성하고 5

차 정확도 WENO scheme을 적용하여 공간이산

화 기법에 따른 소음 해석을 추가 진행하였다.

Fig. 8. Comparison of rotor noise with Roe’s
FDS scheme at tip Mach 0.88

according to permeable surfaces
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Fig. 9. Permeable surface locations with

pressure distribution

Fig. 10. Comparison of rotor noise with
Roe’s FDS scheme and 5 th order

WENO scheme at tip Mach 0.88

according to permeable surfaces

Figure 10은 z/c = 0.5, 1.5의 투과면 위치에

대해 소음 해석을 수행한 결과이다. 충격파를 모

두 포함하는 투과면의 경우에는 음압의 극값이

실험 결과에 더 근접하게 나타나는 것을 확인할

수 있다. 하지만 공력 해석 시 적용한 Roe’s

FDS scheme과 5차 정확도 WENO scheme에 따

른 소음 해석 결과가 유사한 것으로 보아 소음

해석에서는 공력 해석의 공간이산화 기법에 대한

영향이 미비하다는 것을 확인할 수 있었다.

Navier-Stokes 방정식을 적용한 결과를 이용

해 소음 해석을 수행하여 Euler 방정식을 적용한

소음 해석 결과와 비교하였다.

Figure 11은 Euler 방정식과 Navier-Stokes 방

정식을 이용하여 투과면이 충격파를 모두 포함하

도록 설정한 경우에 대해 원거리 소음 해석을 수

행한 결과이다. 충격파를 모두 포함하는 경우에는

Fig. 11. Comparison of rotor noise with

Euler equations and Navier-

Stokes equations using Roe’s

FDS scheme

음압의 극값이 실험 결과에 더 근접하게 나타나

는 것을 확인할 수 있다. 이를 통해, 충격파의 큰

압력구배가 음압의 강도를 결정짓는 가장 지배적

인 원인임을 알 수 있다. 따라서 더욱 정확한 원

거리 소음원을 예측하기 위해서는 투과면을 구성

하는데 있어서 블레이드 끝단에서 발생하는 충격

파를 완전히 포함하도록 설정하는 것이 중요하다

고 판단된다. 또한, Fig. 11에서 나타난 것과 같

이 Brentner 등[12]이 계산한 경우에는 time=

0.5~0.7 구간과 time=1.25~1.4 구간에서의 음압

에 진동이 있는 것을 볼 수 있다. 이에 대해

Brentner 등[12]은 블레이드 근처에서 국소적인

음속의 진동과 유한한 유동 속도에 의한 비선형

성(Non-linearities) 때문인 것으로 언급하였다.

하지만 본 연구의 해석 결과에서는 작은 진동이

없는 선형적인 음압의 결과를 도출하였다. 이는

정상상태의 공력 해석을 이용하여 수렴성을 좋게

하였고, 비정상 공력 해석에서 발생할 수 있는

오차를 최소화하였기 때문이다. 즉, 비선형성에

의한 영향보다는 공력 해석 결과의 수렴성과 밀

접한 관계가 있는 것으로 판단된다.

Navier-Stokes 방정식을 이용한 소음 해석 결

과를 살펴보면, time=1.25~1.5 구간에서는 실험

값에 비해 작게 예측하는 것으로 나타났다. 이에

대한 이유를 살펴보면, Fig. 12에서 나타난 것과

같이 비점성 계산과는 달리 Navier-Stokes 방정

식을 적용한 경우에는 확산 효과로 인해 블레이

드 뒷전에서의 압력구배가 완화되고 있음을 볼

수 있다. 이러한 차이는 상대적으로 작은 값이지

만, 조금 더 정교한 계산을 위해서는 실험에서

사용한 블레이드 끝단의 두께를 고려할 필요가

있음을 의미한다.
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(a) For Euler equations

(b) For Navier-Stokes equations

Fig. 12. Pressure distribution results

Ⅲ. 결 론

본 연구에서는 제자리 비행하는 UH-1H 로터

블레이드 형상에 대해 3차원 압축성 Euler 방정

식과 Navier-Stokes 방정식을 적용하고, 투과면

의 위치에 따른 원거리 소음을 수치적으로 비교

하여 검증하였다. 해석 결과, 공력 해석의 공간이

산화 기법에 대한 영향이 미비하다는 것을 확인

하였다. 또한, 투과면의 위치가 블레이드 표면과

아주 가까운 경우에는 음압 중 극값의 크기가 실

험값과 상당한 차이를 보였다. 이는 블레이드에

서 발생하는 충격파를 완전히 포함하지 못하기

때문에 정확한 원거리 소음을 예측하는데 어려움

이 있는 것으로 보여 진다. 반면, 충격파를 모두

포함하는 투과면을 이용한 소음 해석 결과는 음

압의 크기가 실험값에 더 근접하게 나타나는 것

을 확인하였다. 따라서 충격파와 같은 공력 특성

을 완전히 포함할 수 있도록 투과면을 구성해야

만 유동 소음원을 더욱 정확히 예측할 수 있으며,

제자리 비행 조건에서는 완전히 수렴한 정상상태

의 공력 해석 결과를 사용하는 것이 수치적 오차

를 최소화하는데 도움이 될 것으로 판단된다.
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