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초 록 

 발사체는 고속 비행 중 발사체 주변 유동으로부터 기인하는 높은 음향하중에 노출되

며, 특히 천음속 구간에서 그 영향이 두드러진다. 이러한 음향하중은 탑재된 위성체 및 

전자 탑재물을 가진하여 오작동을 일으키는 중요한 진동원 이므로 이를 예측하고 저감

하는 설계가 필요하다. 따라서 본 연구에서는 헤머헤드 발사체 외부 공기역학적 유동에 

의한 페어링 내부 음향하중을 예측하고, 페어링 외피로 인한 차음, 저주파수 영역 흡음

을 위한 헬름홀츠 공명기, 고주파수 영역의 흡음을 위한 음향 블랭킷을 이용하여 페어

링 내부의 음향하중을 예측하고 저감하는 프로세스를 개발하였다. 

 본 연구에서 발사체 외부에 작용하는 음향하중은 마하수 0.81의 천음속 비행 조건의 

RANS 유동해석 결과에서 준 경험식에 필요한 입력 변수들을 도출하여 예측하는 하이

브리드 방식을 사용하여 계산하였으며, 여러가지 경험식 종류에서 실험값과 비교하여 

Robertson의 압력섭동 파워 스펙트럼 식을 사용하였다. 

 페어링 내부 음향하중 예측을 위해 구조모드 해석은 ANSYS APDL로 진행하였으며, 

음향모드 해석은 VA ONE을 이용하여 진행하였다. 주파수 대역별로 저주파수 대역

(~200Hz)은 유한요소 방법, 중주파수 대역(200~500Hz)은 FE-SEA 하이브리드 방법, 

고주파수 대역(500Hz~)은 SEA방법을 이용하여 해석하였다. 

페어링 내부 음향하중 저감을 위해 페어링 외피 종류에 따른 저감량을 통해 페어링 외

피를 선택하고, 비선형 특성을 고려한 헬름홀츠 공명기의 설계 변수들을 PSO(Particle 

Swarm Optimization) 최적화 방법을 사용하여 모델링 하였고, 다양한 음향 블랭킷 형

상 모델을 적용하여 음향하중 저감의 효과를 확인하고 설계/해석 프로세스의 유용성을 

확인하였다. 

본 연구로 고속 비행 중 발사체 페어링 내부의 음향하중을 예측할 수 있는 기법을 정립

함으로써, 발사체 설계 단계에서 유용하게 쓰일 것으로 예상된다. 
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1. 서 론 

1.1 연구배경 

 위성 발사체는 이륙과정, 상승비행 과정 중 추진기관의 제트, 주변 공기의 난류 등으로 

인한 아주 강한 소음진동 환경이 노출되고 이러한 진동환경으로 인한 매우 높은 음압레

벨의 음향 하중이 페어링의 표면으로 부터 전달되어 내부 탑재물에 닿게되고, 이는 내

부에 탑재된 전자 장비나 탑재물의 고장을 유발하여 임무 실패를 초래하기도 한다.[1~5] 

발사체의 이륙 과정에서는 엔진에서 발생되는 제트와 공기와의 난류 혼합, 충격파 등으

로 인한 170~200dB수준의 아주 강한 소음이 발생한다. 상승 과정에서는 천음속 구간에

서 난류 경계층(Turbulent boundary layer) 내부 섭동과 유동 박리, wake, 충격파 등에 

기인한 압력 섭동으로 인한 저주파(60Hz) 이하 비정상 공력 하중이 가해지는 buffet 현

상이 발생한다.[4~6] 1960년대 초반 상승 비행 중 발사체의 연속적인 실패의 원인은 

buffet 현상 때문으로 밝혀졌고, 이로 인해 발사체의 설계 및 검증에 buffet 현상을 고려

하게 되었다. 탑재물의 사이즈가 커짐에 따라 해머헤드(hammerhead) 형상의 페어링을 

사용하게 되었고 이러한 형상 변화에 따른 공력 특성을 및 동적 특성을 파악하기 위해 

여러 풍동실험을 실행되었다.[7~9] 페어링의 중요한 기능은 이러한 외부 소음진동 환경

으로 부터 탑재물을 보호하는 것으로 초기 설계 단계에서 부터 음향하중을 예측하고 추

가적인 음향 보호 시스템(Acoustic Protection System)을 통해 전반적인 예측을 하는 것

이 중요하다. 이런 음향하중 저감 시스템을 위해서는 발사체 외부에 작용하는 음향하중

을 예측하고 이로인한 페어링 내부 음향하중을 파악하여 내부 음장 특성에 맞는 흡차음

재 설계를 통해 음압레벨을 줄이는 과정이 필요하다. 발사체 외부에 작용하는 음향하중

을 예측하기 위해서는 수치적 방법과 준 경험적 방법으로 구할 수 있고, 이로인한 외부 

음향하중이 계산되면 구조-음향 연성 해석을 통해 페어링 내부 음장을 구할 수 있다. 

발사체는 이륙 및 상승과정에서 넓은 주파수 대역의 음향하중의 영향을 받으므로 이에 

대한 페어링 내부 음장의 응답을 해석하기 위해선 주파수 대역 과 모드 밀도에 따라 다

른 해석 방법을 적용하여야 한다. 일반적으로 페어링에 의한 차음으로는 위성체나 탑재

물에 작용하는 음향하중이 허용치를 초과하므로 이를 감소시킬 수 있는 헬름홀츠 공명

기(Helmholtz resonator), 음향 블랭킷(acoustic blanket) 등 추가적인 음향제어기구가 필

요하다.[10] 우리나라에서도 위와 관련한 연구들이 진행되었다.[11~12] FE해석을 이용

한 페어링 내부 해석[11] BEM해석 기법을 활용한 페어링 외피에 따른 차음 해석[12] 

공명기를 이용한 음향하중 저감 해석[13] 등 다양한 연구가 진행되었지만 모드 밀도에 

따른 해석기법이나 비선형성을 고려한 공명기를 적용한 해석은 아직 진행되지 않았다. 

따라서 본 연구에서는 준 경험식 예측 방법을 활용하여 페어링 외부 음향하중을 예측하

고 FE-SEA 해석 기법을 통해 페어링 내부 음향하중을 예측하고 비선형성을 고려한 헬

름홀츠 공명기를 최적화 기법을 활용해 설계 변수를 최적화 하고, 다양한 멜라민폼의 
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음향 블랭킷을 적용하여 음향하중 저감 연구를 진행하였다.  

1.2 연구 및 내용 

발사체 페어링 내부 탑재물을 보호하기 위해서는 발사체 설계 단계에서부터 페어링 

내부 음향하중을 예측하고 이를 저감하는 전반적인 과정이 고려되어야 한다. 페어링 내

부 음향하중을 예측하고 이를 저감하기 위한 다양한 연구들이 수행되었으나, 이러한 전

반적인 내용을 통합한 연구는 매우 드물다. 따라서 본 연구에서는 CFD RANS해석을 통

해 발사체 외부에 작용하는 음향하중을 예측하고 FE-SEA 구조-음향 연성 해석을 통해 

페어링 내부 음향하중을 예측하고 내부 높은 음압레벨 환경에 적합한 비선형성이 고려

된 헬름홀츠 공명기의 설계 변수를 최적화 하고 다양한 형상의 멜라민폼을 이용한 음향 

제어를 통해 탑재물의 안정성을 확보하는 통합 프로세스를 개발하였다. 발사체 페어링 

내부 음향환경은 준 경험적 방법을 이용하여 구한 음향하중을 이용하여 200Hz까지는 

FE, 200~500Hz FE-SEA 하이브리드, 500Hz 이상의 주파수 대역에는 SEA해석 방법을 

적용하고 음향진동 해석 프로그램 VA One을 사용하여 계산하였다. 페어링 외피의 차음 

성능을 확인하기 위해 소재 및 적층각도를 저주파수 대역의 저감이 가장 좋은 외피를 

선택하였고. 비선형 특성이 고려된 헬름홀츠 공명기를 설계변수를 최적화 하여 높은 음

압레벨에도 적용 가능한 모델을 개발하였으며, 추가적인 흡음을 위하여 여러가지 형상

의 멜라민폼을 페어링 내부에 부착하여 음향제어 성능을 확인하였다.  
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2.이론적 배경 

2.1 준 경험적 음향하중 예측 

 준 경험적 음향하중 예측 방법은 축소 모델의 발사체의 풍동 시험 데이터나 실제 발사

체의 비행 시험에서 얻은 데이터와 이론적 지식을 합하여 도출한 난류 경계층 압력섭동

에 경험식을 사용하는 방법이다. 1950년대 후반부터 많은 연구자들이 난류 경계층 내의 

압력섭동에 대한 연구를 진행하였는데[13~17], 본 연구에서는 각각 모델을 실제 풍력 

시험 데이터와 비교하여 Robertson[13]의 파워스펙트럼 모델을 선정하였고 이를 이용하

여 발사체 페어링 외부에 작용하는 음향하중을 예측하였다. Roberson은 외부 유동의 특

성에 다라 부착경계층 영역, 박리유동 영역, 충격파 영역으로 구분하였고 각 영역에 대

한 압력섭동 파워스펙트럼 경험식은 다음과 같다. 

1) 부착 경계층 영역 

 W(f) =  
2π p′2

w0[1+( 
2πf

w0
 )

0.9
]
2, ω0 = 

Ue

2δ∗ 
(2.1) 

 

2) 박리유동 영역 

 W(f) =  
2π p′2

f0 [1+(f/f0)0.83]2.15 , f0 = 0.17 
Ue

δ
 (2.2) 

 

3) 충격파 영역 

일반적으로 충격파 영역에서 가장 강한 압력섭동이 발생하고, 저주파 대역의 충격파 에

너지와 고주파 대역의 박리 유동의 에너지가 더해진 형태로 표현된다. 

 W(f)Ue

δ
  =  

2π p′2

0.01[1 + (f/f0)
1.55]1.7

 + 0.25 
 2π  (p′2)

usw

( 
fδ
Ue

 )
usw

[1 + (f/f0)
0.83]2.15

 

(2.3) 

usw(upstream of shock wave)는 충격파의 전방지점을 의미하고, 제곱평균 압력섭동은 다

음과 같이 구해진다. 

 p′2  = ∫ W(f)df
∞

0

 
(2.4) 

2.2 지배 방정식 

압축성 나비에-스토크스(Navier-storkes) 방정식은 다음과 같다. 

 
∂ρ

∂t
  +  

∂

∂xi
 (ρ ui)  =  0 (2.5) 
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 ∂

∂t
 (ρui)  +  

∂

∂xj
 (ρujui)  =  − 

∂p

∂xi
  +  

∂τij

∂xj
 (2.6) 

 ∂

∂t
 (ρE)  + 

∂

∂xj
 (ρujH)  =   

∂

∂xj
 (uj τij)  − 

∂qj

∂xj
 (2.7) 

e는 단위 질량당 내부에너지, h = e  +  p/ρ는 단위 질량당 엔탈피, τij는 점성응력 텐서

(viscous stress tensor), qj는 열 유속(heat flux) 벡터, E =  e + 
1

2
 uiui , H =  h + 

1

2
 uiui , 

이다. 이상기체의 경우 압력은 다음의 식으로 구할 수 있다. 

 

압축성 유체에서 τij는 

 τij = μ(2Sij − 
2

3
  
∂uk

∂xk

 δij) 
(2.9) 

여기서 Sij는 변형율 텐서(strain-rate tensor)로 다음과 같이 구해진다.. 

 Sij = 
1

2
 ( 

∂ui

∂xj
  +   

∂uj

∂xi
 ) 

(2.10) 

열유속 벡터 qj는 다음과 같고. κ는 열전도율이다. 

 qj = −κ 
∂T

∂xj
 (2.11) 

레이놀즈 평균(Reynolds averaging)과 파브 평균(Favre averaging)은 다음과 같이 정의된

다. 

 Reynolds averaging: φ(x, t) =   
1

T
 ∫ φ(x, t)dt

T
 (2.12) 

 Favre averaging:    (φ)̌ (x, t) =  
ρφ

ρ
   =  

1

ρT
 ∫ ρ(x, t)φ(x, t)dt

T
 (2.13) 

또한 변수들을 다음 식 2.14와 같이 분해하여 적용하게 되면 

 ρ = ρ + ρ′,    p = p + p′,   q = q + q′ 

ui = (ui)̃ + ui
′′,    e = (𝑒)̃ + e′′,    h = (ℎ)̃ + h′′ 

(2.13) 

위 식을 (2.5)∼(2.7)식에 적용한 후 정리하면 다음 나비에-스토크스 방정식식을 얻는다. 

 ∂ρ

∂t
  +  

∂

∂xi
 (ρ uĩ)  =  0 (2.14) 

 ∂

∂t
 (ρuĩ)  + 

∂

∂xj
 (ρuj̃ uĩ)  =  − 

∂p

∂xi
 +  

∂τij̃

∂xj
  −  

∂

∂xj
 (ρ ui

′′ui
′′ ̃ ) (2.15) 

 

 
∂

∂t
 (ρ�̃�)  + 

∂

∂xj
 (ρuj̃ H̃) =   

∂

∂xi
(−qj̃ − �̅�uj

′′ℎ′′̃ + τj
′′uj

′′̃ − �̅�uj
′′k̃) +

∂

∂xj
[uj̃(τij − �̅�ui

′′uj
′′̃)] (2.16) 

 
∂

∂t
 (ρ�̃�)  +  

∂

∂xj
 (ρuj̃ H̃)  =   

∂

∂xi
(−qj̃ − �̅�uj

′′ℎ′′̃ + τj
′′uj

′′̃ − �̅�uj
′′k̃) +

∂

∂xj
[uj̃(τij −

�̅�ui
′′uj

′′̃)  
(2.17) 

 (2.17)식에서 τj
′′̃는 파브 평균 속도로 구한 층류 점성 응력 텐서, 파브 평균 레이놀즈 

 p = ρRT = (γ − 1)ρ e (2.8) 
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응력 텐서 τij
F는 다음과 같이 정의된다. 

 τij
 F = −ρ ui

′′ uj
′′ ̃  (2.18) 

또한 Boussinesq 난류점성 가정에 의해 파브 평균 레이놀즈 응력은 다음과 같이 정의된

다. 

 τij
 F = −ρ ui

′′ uj
′′ ̃  = μt (2Sij̃ − 

2

3
  
∂uk̃

∂xk
 δij)  −  

2

3
  ρk̃δij 

(2.19) 

여기서 S𝑖�̃�와 k̃는 각각 파브 평균 변형율 텐서와 난류 운동에너지이고 다음과 같이 정

의된다. 

 Sij̃ = 
1

2
 ( 

∂uĩ

∂xj
  +   

∂uj̃

∂xi
 ),    

(2.20) 

 k̃  =   
1

2
  ui

′′ui
′′̃ (2.21) 

(2.17)식의 − 
∂qj̃

∂xj
   과 − 

∂

∂ xj
 (ρu𝑗

′′h′′̃) , 열확산과 난류수송에 의한 열전달을 나타내며, 아

래와 같이 층류 및 난류 프란틀 수(Prandtl number)를 이용하여 표시할 수 있다. 

 −q�̃�   =  κ 
∂T̃

∂xj
  =  

μ

Pr
  

∂h̃

∂xj
 ,  Pr  =  

μ

κ
 Cp 

(2.22) 

−ρu𝑗
′′h′′̃   =   κt  

∂�̃�

∂xj
  =  

μt

𝑃𝑟𝑡
  

∂h̃

∂xj
 ,  𝑃𝑟𝑡 = 

μt

κt
 Cp  

2.3 난류 모델 

Menter[18]의 k − ω  SST(Shear stress transport) 난류 모델은 k − ω  난류 모델[19]과 

k − ε  난류 모델[20]을 결합하여, 경계층 외측 영역과 외부 영역에서는 k − ε  모델을 사

용하고 경계층 내부에는 k − ω로 전환되는 모델이다. 이와 같이 k − ω을 경계층까지 

damping 함수 없이 사용할 수 있고, 외부에서는 k − ε  모델로 전환되어 원방 유입류의 

난류 조건에 민감한 k − ω  모델의 단점을 해결하였다. 두 난류 모델 사이의 전환은 결

합함수를 통해 이루어 지는데 이를 위해 ω는 다음과 같이 정의된다. 

ω  =  
ε

β∗ k
  ,  β∗   = 0.09, k − ω  SST 모델은 다음과 같은 난류 운동에너지( k) , 난류 

소산율(ω)에 관한 두개의 수송 방정식으로 표현된다. 

 ∂

∂t
 (ρk) + 

∂

∂xi
 (ρuik) =  

∂

∂xj
 (Γk  

∂k

∂xj
 )  + P̂k  − Yk   

(2.23) 

 ∂

∂t
 (ρω) + 

∂

∂xi
 (ρωui) =  

∂

∂xj
 (Γω  

∂ω

∂xj
 )  + Pω − Yω + Dω  

(2.24) 

Γk, Γω는 k와 ω의 유효 확산도로써 다음처럼 정의된다. 

 Γk = μ + 
μt

σk
 ,  Γω = μ + 

μt

σω
 (2.25) 

여기서 σk , σω는 k와 ω에 대한 확산계수이다. 식(2.25)와 식(2.26)에서 P�̂�는 평균 속도 

구배에 의한 난류에너지의 생성항, Pω는 ω의 생성항이다. Yk , Yω는 난류에 의한 k와 ω
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의 소산항이며, Dω는 k와 ω의 교차 확산을 나타낸다. 이들 항은 아래와 같이 정의된다. 

 P̂k   =  min(Pk,  10ρβ∗k ω)  

    Pk = 2μtSij Sij − 
2

3
 ρk ( 

∂ u𝑖

∂ xj
 ) δij 

(2.26) 

 Pω =   α [2ρSij Sij − 
2

3
 ρω( 

∂ u𝑖

∂ xj
 ) δij] 

(2.27) 

 S  ≡  √2 Sij Sij,  Sij   =   
1

2
  ( 

∂u〖j)

∂xi
  +   

∂ui

∂xj
 ) (2.28) 

 νt = 
μt

ρ
 =  

a1k

max [ a1ω,  S F2]
 (2.29) 

 Yk = ρ β∗ k ω (2.30) 

 Yω = ρ βω2 (2.31) 

 Dω = 2(1 − F1)
ρ

σω,2
  
1

ω
  
∂k

∂xj
  
∂ω

∂xj
 (2.32) 

 

또한 난류 점성을 식 (2.30)과 같이 제한함으로써 후류 영역과 역압력 구배 영역에서의 

성능이 개선되며, 난류 모델간의 전환은 다음같이 정의되는 결합함수 F1를 이용하여 결

합된다. 

 F1   =   tanh { min [max ( 
LRANS

dw
 ,   

500 νt

 dw
2  ω

 ) ,   
4ρ k

σω,2 D ω
+  dw

2
  ]

4

} 
(2.33) 

 Dω
+ = max(2 

ρ

σω,2
  
1

ω
  
∂k

∂xj
  
∂ω

∂xj
 ,   10−10) 

(2.34) 

 F2   =   tanh { [max (2 
LRANS

 dw
 ,   

500 νt

ω dw
2  

 )]
2

} 
(2.35) 

dw는 가장 가까운 벽면까지의 거리이고  LRANS = 
√𝑘

Cμ ω
 는 RANS 난류 길이 스케일에 

해당되고 결합함수 F1은 벽면에서 1.0값을 가지고 벽면 경계층 외부로 가면서 0의 값으

로변하여 k − ω  모델과 k − ε  모델을 전환 해주는 역할을 한다. k − ω  SST 모델에서 확

산계수 σk, σω와 α, βi는 다음과 같이 계산된다. 

 σk = 
1

σk,1F1+σk,2(1−F1)
 ,   σω = 

1

σω,1F1+σω,2(1−F〖1))
 (2.36) 

 α = F1 α1 + (1 − F1) α2 

βi = F1 βi,1 + (1 − F1) βi,2 
(2.37) 

여기서 하첨자 1은 k − ω  모델을 의미하고, 하첨자 2는 k − ε  모델을 의미하며, 이들의 

값은 다음과 같다. σk,1 = 0.85 , σk,2 = 1.0 , σω,1 = 2.0 , σω,2 = 0.856 , βi,1   = 3/40 , βi,2  = 0.0828 , 

α1 = ( 
β〖1)

β∗  ) − ( 
σκ

2

√β〖∗)
 ) = 0.5532 ,  α2 = ( 

β〖2)

β∗  ) − ( 
σ〖ω,2)κ

2

√β〖∗)
 ) = 0.44  β∗ = Cμ  = 0.09 , κ = 0.41 , 

a1 = 0.31 
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2.4 SEA 및 Hybrid FE-SEA 이론 

2.4.1 SEA 파워 평형 방정식 

Lyon 등[21]에 의해 1970년대에 제안된 통계적 에너지 해석법은 시스템의 응답에 

다수의 공진모드가 포함되어 있다는 이론으로 해석하고자 하는 대상을 하부시스템

(subsystem)으로 나누고 이 시스템 사이의 에너지 방정식을 이용하여 하부시스템의 에

너지를 구하고, 에너지로부터 하부시스템의 소음,진동을 구하는 방법이다. Fig. 2.1은 연

결된 하부시스템 간의 파워 흐름 관계를 표시한 것이고, 각 하부시스템은 서로 파워를 

교환할 수 있다. 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 2.1 Power flow in two subsystem SEA model 

Fig. 2.1에서 Π1,in , Π2,in 은 외부에서 각 하부시스템으로 유입되는 파워, Π1,out , Π2,out 

소산되는 파워, Π1,2 , Π2,1은 교환되는 파워를 나타낸다. 구조시스템은 많은 수의 하부시

스템으로 구성되어 있으며, 이러한 하부시스템은 하나 이상의 다른 하부시스템과 연결

되어 있다. 전체 시스템은 각 하부시스템 모드들의 합으로 모델링되며, 하부시스템간의 

파워 전달은 관심 주파수 대역에서 다음과 같은 파워 전달 방정식과 상반 관계식으로 

인해 이뤄진다. 

 Πi,j = ω ( ηij Ei  −  ηji Ej  ) 

Ni ηij = Nj ηji 

(2.38) 

하부시스템 i에서 소산되는 파워는 다음과 같다. 

 Πi,out = ω ηi Ei (2.39) 

k개의 하부시스템으로 구성된 시스템 상에서 하부시스템 i의 파워 평형 방정식은 다음

과 같다. 

 
Πi,in = Πi,out + ∑Πi,j

k

i≠j

− ∑Πj,i

k

i≠k

 
(2.40) 

Ni는 하부시스템의 괸심 주파수 대역 내의 진동 모드 수, Ei는 Ni개의 진동 모드의 에

너지의 총합, ηi는 내부 손실계수, ηij는 결합 손실계수, ω는 중심 주파수이다. 식(2.39), 
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(2.41)을 (2.42)에 대입 후 정리하면 다음과 같다. 

 
Πi,in = ω ηi Ei + ω ∑(ηij Ei − ηji Ej)

k

i≠j

 
(2.41) 

 (2.43)식의 ω ∑ (ηij Ei − ηji Ej)
k
i≠j 항은 순(net) 전달 손실 Ni와 상반 관계식 (2.39)를 이

용하여 다음과 같이 표현된다.. 

 
Πi,in = ω ηi Ei + ω ∑𝑁𝑖 (ηij  

Ei

𝑁𝑖
− ηji  

Ej

𝑁𝑗
)

k

i≠j

 
(2.42) 

 

Ei /Ni는 하부시스템의 평균 모달 에너지이다. 위에서 살펴본 파워 방정식을 행렬로 표

현하면 다음과 같이 표현된다.. 

 {Π} = ω[C ]{E } (2.43) 

 

[
 
 
 
 
 
 
Π1

Π2

.

.

.

.
Πk]

 
 
 
 
 
 

  =  ω

[
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

(η1 + ∑η1i

k

i≠1

)N1    − η12N1     ⋯   − η1kN1 

−η21N2    (η2 + ∑ η2i

k

i≠2

)N2    ⋯   − η2kN2

     ⋮                      ⋮                       ⋮               ⋮

        −ηk1Nk             ⋯                ⋯    (ηk + ∑ηki

k

i≠k

)Nk

 ]
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

[
 
 
 
 
 
 
  
E1

N1

 

 
E2

N2

 

⋮

 
Ek

Nk

 
]
 
 
 
 
 
 
 

 

2.4.2 하이브리드 FE-SEA 이론 

일반적으로 해석하는 주파수 대역에 따라 유한요소 해석 방법을 적용하거나 통계적 

에너지 해석을 적용하게 되는데 하이브리드 FE-SEA 해석 방법은 FE 하부 시스템과 

SEA 하부시스템을 모델링하고 이러한 하부시스템간의 연결을 통해 에너지 전달을 하고 

응답을 구하는 방법이다. 하부시스템에 작용하는 외력 f와 변위 q와의 관계는 다음과 

같다. 

 f  = D q (2.44) 

D는 동적 강성행렬이고, (46)식은 다음과 같이 표시될 수 있다. 

 frev = Ddirq   − D q (2.45) 

D dir은 음향장(direct field)의 동적 강성행렬이며, frev는 잔향력이고, (2.47)식을 (2.46)에 

대입하면 다음과 같다. 

 frev + f  = Ddir q (2.46) 

구조물 노드 i와 음향 캐버티 노드 j 사이의 상관관계는 다음과 같이 표시된다. 
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 Sqq   =  − ( 
4E

πωn
 )  Im(Hdir)  ⇒ E  q i q j

∗ = −( 
4E

πωn
 )  Im (G (r𝑖𝑗)) (2.47) 

H dir은 receptance 행렬이고, E는 구조 하부시스템의 진동에너지, G는 Green 함수, ω는 

각 주파수, rij는 격자점 i 와 j사이의 거리, n은 하부시스템의 모드 밀도이다.  

하이브리드 FE-SEA 방정식은 다음과 같이 표시된다. 

 ∑ωηijni ( 
Ei

ni
 − 

Ej

nj
 )

j

+ ωEi (ηi + ηdi)  =  Πi  + Πi,in 
ext  

ωηdi =
2

𝜋ηi
∑𝐼𝑚{𝐷𝑑𝑖𝑟,𝑟𝑠} (𝐷𝑡𝑜𝑡

−1𝐼𝑚 {𝐷𝑑𝑖𝑟
(𝑖)

}𝐷𝑡𝑜𝑡
−𝐻)

𝑟𝑠
𝑟𝑠

 

ωηijηi =
2

𝜋
∑𝐼𝑚 {𝐷𝑑𝑖𝑟,𝑟𝑠

(𝑖)
} (𝐷𝑡𝑜𝑡

−1𝐼𝑚 {𝐷𝑑𝑖𝑟
(𝑖)

}𝐷𝑡𝑜𝑡
−𝐻)

𝑟𝑠
𝑟𝑠

 

Πi,in 
ext =

ω

2
∑𝐼𝑚{𝐷𝑑𝑖𝑟,𝑟𝑠

(𝑖)
} (𝐷𝑡𝑜𝑡

−1𝑆𝑓𝑓
𝑒𝑥𝑡𝐷𝑡𝑜𝑡

−𝐻)
𝑟𝑠

𝑟𝑠

 

(2.48) 

여기서 ηi , ηij , Πi,”in “의 정의는 SEA에서와 같고, 상첨자 
−H 는 역행렬의 Hermitian 

전치행렬을 의미하고, Πi,”in “
ext  , ni는 각각 하부시스템 i에 대해 하부시스템에 작용하는 파

워, Sff 하부시스템에 작용하는 힘의 크로스 스펙트럼이다.  

2.5 비선형 헬름홀츠 공명기 모델 

20세기 항공기 산업은 헬름홀츠 공명기를 터보팬 엔진 소음을 줄이기 위해 사용했다. 

따라서 헬름홀츠 공명기의 음향 에너지 소산에 관한 물리적 현상들에 관해 다양한 연구

결과들이 출판됐다. 하지만 이러한 노력에도 불구하고 에너지 소산에 대한 자세한 메카

니즘은 음장의 복잡한 3차원 성질, 불안정성 때문에 제대로 밝혀지지 못했다. 더 나아

가, 공명기의 모양, 음향 압력장(sound pressure field), 덕트의 생김새등에 따라 공명기 

입출구 유동이 층류,난류로 바뀌게 된다. 한 연구에서 Ingard, Labate가 하나의 구멍이 

있는 공명기의 음향 흐름에 대한 중요성을 파악하기 위해 연기 흐름 관찰(smoke 

stream flow-visualization) 실험을 진행하였고, 음압레벨(sound pressure level)에 따라 

구분되는 네가지 순환 영역을 발견했다. [22] 1) 낮은 음압레벨에서의 outward 흐름 2) 

중간 음압레벨에서 inward 흐름, 3) 중간과 높은 음압레벨 사이에서의 일정한 순환 영

역에 겹쳐있는 맥동하는 흐름 4) 매우 높은 음압레벨에서 대칭적으로 맥동하는 흐름을 

발견하였다. 다른 연구에서는 Ingard, Ising이 하나의 구멍이 있는 공명기에서 비선형적 

특성을 조사하는 실험을 진행하였고 낮은 음압레벨에서는 공명기의 resistance와 

reactance가 Rayleigh’s slug-mass 모델을 잘 따르는 것을 확인하였으며, 높은 음압레벨

에서 resistance가 입구의 입자 속도에 선형적으로 변하는것을 확인하였고 이에 상응하

는 reactance는 선형적인 값에 거의 반으로 감소하는 것을 확인하였다. Yang, 

Cummings은 높은 음압레벨에서 시간 관점에서 입구의 음향 특성을 분석하였으며 이러

한 방식은 음파가 구멍이 있는 물체에 부딪혔을 때 비선형적 상호작용을 설명해주었다. 
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그 외에도 Jing, Sun은 끝이 날카로운 입구가 높은 음압에 노출되었을 때의 비선형적 음

향 손실에 대해 연구하였으며 입구에서 train of vortices shed의 움직임을 예측하였다. 

모양은 다음 Fig. 2.2와 같다.  

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 2.2 Configuration of Helmholtz resonator model from [22] 

o,c는 검사체적(control volume)의 위, 아랫면을 나타내었고, 반 순환기간(half cycle)동

안 입구를 통해 들어오는 유동을 𝑢0𝑠0, 아랫면을 통해 cavity에 들어오는 음향 흐름의 

무점성 요소(inviscid component)를 𝑢𝑖𝑛𝑣𝑠𝑖𝑛𝑣, 경계면 요소(boundary layer component)

를  𝑢𝐵𝐿𝑠𝐵𝐿이라 한다.  

질량 보존 법칙 

cavity안에 들어오는 질량 흐름은 다음과 같은 식을 만족한다. 

 𝑢0𝑠0 = 𝑢𝑖𝑛𝑣𝑠𝑖𝑛𝑣 + 𝑢𝐵𝐿𝑠𝐵𝐿 (2.49) 

이 방정식은 공명기 입구의 비정상(unsteady), 비압축성(incompressible) 체적유량

(volume flow)에 관한 식이며, 이는 음향변화가 파장 scale에서 일어나기 때문에 만족된

다. 

수직방향 모멘텀 보존 법칙 

 Fig 1의 수직방향 모멘텀 보존 방정식은 다음과 같이 성립한다. 

 𝜌0𝑆0𝐻
𝑑𝑢0

𝑑𝑡
+ 𝜌0(𝑢𝑖𝑛𝑣

2 𝑠𝑖𝑛𝑣 + 𝑢𝐵𝐿
2 𝑠𝐵𝐿) − 𝜌0𝑢0

2𝑆0 = (𝑃0 − 𝑃𝐶)𝑆0 − 𝜏𝜔𝑆𝜔( (2.50) 

방정식 좌변에 첫번째 항은 검사체적𝑆0𝐻내부에 모멘텀 증가율이고 이때 H는 입구관의 

길이 관성 파라미터이고 이 값은 실험으로 모델링 해야한다. 좌변에 두번째 항은 검사 

면(control surface) 아래 부분을 통한 수직 모멘텀 유동을 의미하며, 세번째 항은 윗부
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분을 통한 수직 모멘텀 유동을 의미하고, 우변의 첫째항은 검사 체적에 작용하는 알짜 

압력을 의미한다. 이때 𝑃0는 입구로 들어오는 유동의 음압을 의미하고 마지막 두번째 

항은 벽 전단응력(shear stress, 𝜏𝜔)에 의해 발생하는 모멘텀 손실을 말한다. 

모델 간략화 

2번식의 해석 해는 비선형성 때문에 직접적으로 구할 수 없고, 따라서 수치해를 정상상

태 해석으로 구해야 하므로 위 모델에서 간략과 과정을 거치게 되는데 그 과정은 다음

과 같다. 

1. Discharge Coefficient 

비점성 체적유량(inviscid volume flow) 𝑢𝑖𝑛𝑣𝑠𝑖𝑛𝑣와 경계면 체적유량(boundary-layer 

volume flow) 𝑢𝐵𝐿𝑠𝐵𝐿을 단일 체적유량(single volume flow)로 합하여 𝑢𝐶𝐷𝑠𝐶𝐷로 나타내

면 다음과 같다 

 𝑢0𝑠0 = 𝑢𝐶𝐷𝑠𝐶𝐷 = 𝑢𝐶𝐷  𝐶𝐷𝑆0, 𝐶𝐷 = 𝑆𝐶𝐷/𝑆0 (2.51) 

여기서 𝑢𝐶𝐷 는 𝑆𝐶𝐷를 통해 공동(cavity)로 들어가는 순간 속도를 의미하고, 𝐶𝐷는 반 순

환기간동안 공명기 cavity내부로 들어가는 평균 체적유량를 의미한다. 이런 간략화를 수

직 모멘텀 보존 방정식에 대입하면 다음과 같다. 

 
𝜌0𝑆0𝐻

𝑑𝑢0

𝑑𝑡
+ 𝜌0 (

1 − 𝐶𝐷

𝐶𝐷
)𝑢0

2𝑆0 = (𝑃0 − 𝑃𝐶)𝑆0 − 𝜏𝜔𝑆𝜔 (2.52) 

 

1. Nonlinearity  

2, 3번째 간략화 과정은 Ingard 와 Ising의 교차 비선형 분사(alternating nonlinear 

jetting)이 반 순환기간동안 형성되고, 공명 근처에서 높은 조화 속도 성분(harmonic 

velocity component)가 기존에 비해 훨씬 작다는 것을 밝힌 실험 결과를 사용한다. 이는 

물리적으로 높은 조화 에너지(harmonic energy)를 무시하고 비선형 제트의 조화 진동

(harmonic oscillation of nonlinear jetting)을 가능하게 해준다. 따라서 4번 방정식의 비

선형 항 𝑢0
2은 다음과 같이 간략화 된다.  

 𝑢0
2 ≅< 𝑢0 >𝑟𝑚𝑠 𝑢0(𝑡) =< 𝑢0 >𝑟𝑚𝑠 [𝑢0exp (𝑖𝜔𝑡 + 𝜃𝑝)] ≈ 𝑢0

2𝑒𝑥𝑝 (2.53) 

이때 𝜃𝑝는 𝑢0와 𝑃0사이의 위상차(phase)이고 resonance 𝜃𝑝 ≈ 0 부근에서 (2.55)식을 

(2.54)식에 대입하면  

 𝑖𝜌0𝑆0(𝜔𝐻)𝑢0 + 𝜌0 (
1 − 𝐶𝐷

𝐶𝐷
)𝑢0

2𝑆0 = (𝑃0 − 𝑃𝐶)𝑆0 − 𝜏𝜔𝑆𝜔 (2.54) 

이 성립한다.  
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2. Cavity Pressure 

공도 압력은 1차원 음파 방정식을 품으로써 모델링이 가능하고 다음과 같이 표현된다. 

 𝑃𝐶 = −𝑖𝜌0𝑐0𝜎cot (𝐾𝐿𝑐)𝑢0 (2.55) 

3. Viscous Scrubbing Losses 

벽면 전단 응력𝜏𝜔을 정상 상태, 비정상 스크러빙 손실(unsteady viscous scrubbing 

losses) 발생한다고 가정하고, 정상 상태 벽면 전단 응력은 μ𝑢0 𝑑0⁄ 에 비례하고 음향 전

단 응력(acoustic shear stress)은 μ𝑢0√
𝜔

𝜈⁄ 에 비례한다고 가정하면 벽면 전단 응력는 다

음과 같이 표현된다 

 
𝜏𝜔 = 𝐾𝑠𝑠μ(𝑢0 𝑑0⁄ ) + 𝐾𝑎𝑐𝑢0√

𝜔
𝜈⁄  (2.56) 

𝐾𝑠𝑠, 𝐾𝑎𝑐는 입구 형상과 경계층 유동에 관한 함수이고 5~8식을 4식에 대입하면 다음과 

같다 

 𝜌0 (
1 − 𝐶𝐷

𝐶𝐷

) 𝑢0
2𝑆0 + {𝑘𝑣𝑖𝑠𝑆𝑤 + 𝑖𝜌0𝑆0𝜔𝐻[1 − (𝑐0𝜎/𝜔𝐻)cot (𝐾𝐿𝑐)]}𝑢0 = 𝑃0𝑆0 (2.57) 

 
𝑘𝑣𝑖𝑠 ≡ (

μ

𝑑0
)(𝐾𝑠𝑠 + 𝐾𝑎𝑐

√𝜔𝑑0
2

𝜈⁄ ) (2.58) 

4. Resistance/Reactance Decoupling 

Ingard, Ising의 측정결과를 참고하면 resonance 근처에서 resistance는 reactance의 효과

를 받지 않고 SPL의 효과가 reactance에서 적기 때문에 element reactance 방정식을 사

용하여 SPL효과를 나타내주게 된다.  

Resonance 근처에서 식(2.59)은 다음과 같이 간략화 되고 

 𝜌0𝑆0 [
1 − 𝐶𝐷

𝐶𝐷
] 𝑢0

2 + 𝑘𝑣𝑖𝑠𝑆𝜔𝑢0 − 𝑃0𝑆0 ≅ 0 (2.59) 

61번 방정식의 해는 다음과 같고 

 
𝑢0 = √

𝑃0(1 − 𝐶𝐷)

𝜌0𝐶𝐷
+ [

(1 − 𝐶𝐷)

𝐶𝐷

𝑘𝑣𝑖𝑠𝑆𝜔

2𝜌0𝑆0
]2 −

(1 − 𝐶𝐷)

𝐶𝐷

𝑘𝑣𝑖𝑠𝑆𝜔

2𝜌0𝑆0
 (2.60) 

𝑢0를 알면 resonator tuned resistance가 다음과 같이 정의되며  

 𝑅𝑟𝑒𝑠/𝜌0𝑐0 ≡ 𝑃0/𝜌0𝑐0σ𝑢0 (2.61) 

식(2.62)을 식(2.63)에 대입하면 

 𝑅𝑟𝑒𝑠

𝜌0𝑐0
= √

(1 − 𝐶𝐷)

𝐶𝐷
+

𝑃0

𝜌0𝑐0
2𝜎2

+ (
𝑘𝑣𝑖𝑠𝑆𝜔

2𝜌0𝑆0
)2 +

𝑘𝑣𝑖𝑠𝑆𝜔

2𝜌0𝑐0𝜎𝑆0
 (2.62) 
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위와 같이 resonator tuned resistance식을 얻을 수 있다. 낮은 음압 레벨에서 비선형 제

트 손실(nonlinear jetting losses)가 무시되므로 resistive loss는 다음과 같이 표현되고 

 𝑅𝐿

𝜌0𝑐0
= (

1

𝜎
) (

𝜈

𝑐0
𝑑0) (

𝜏

𝑑0
) [𝐾𝑠𝑠 + 𝐾𝑎𝑐

√𝜔𝑑0
2

𝜈⁄ ] (2.63) 

 

식(2.64)과 식(2.65)식을 결합하면 최종적으로 resonator-tuned resistance는다음과 같다. 

 𝑅𝑟𝑒𝑠

𝜌0𝑐0
= √

(1 − 𝐶𝐷)

𝐶𝐷
(

𝑃0

𝜌0𝑐0
2𝜎2

) + (
𝑅𝐿

2𝜌0𝑆0
)2 +

𝑅𝐿

2𝜌0𝑐0
 (2.64) 

Reactance 

Lumped element expression에 의해 헬름홀츠 공명기는 다음과 같이 유도된다. 

 𝑋 𝜌0𝑐0 =⁄ 𝜔𝑑𝑒 𝜎𝑐0⁄ − cot (𝑘𝐿𝑐) (2.65) 

 
𝑑𝑒 = 𝜏 +

0.85𝑑0

1 + 1.25√𝜎
 (2.66) 

이때 67번 식에 𝑑𝑒를 대입하고 관성 길이 파라미터(inertial length parameter,H)를 대입

하면 다음과 같다 

 𝑋 𝜌0𝑐0 =⁄ 𝜔𝐻 𝜎𝑐0⁄ − cot (𝑘𝐿𝑐) (2.67) 

여기서 H는 SPL, 주파수, 입구 형상의 함수이며 경험식으로 표현된다.  

공명기의 임피던스는 네 가지 알려지지 않은 매개변수: 𝐾𝑠𝑠, 𝐾𝑎𝑐, 𝐶𝐷, 𝐻를 사용하고 낮

고 높은 음향레벨에서의 실험이 위 매개변수의 경험식을 얻기 위해 시행되었다.  

그중 𝐾𝑠𝑠, 𝐾𝑎𝑐은 다음과 같다. 

 𝐾𝑠𝑠 = 13 + 10.24(𝜏 ∕ 𝑑0)
−1.44 

𝐾𝑎𝑐 = 3 + 2.32(𝜏 ∕ 𝑑0)
−1 

 

(2.68) 

Nonlinear Tuned Frequency 𝐹𝑁𝐿 

음압 레벨이 증가함에 따라 공명기 조정 주파수(tuned frequency)는 감소하게 되고, 

비선형 조정 주파수(Nonlinear Tuned Frequency,𝐹𝑁𝐿)는 공명기 위 판의 두께, SPL등에 

대한 함수로 표현된다. 𝐹𝑁𝐿은 두가지 음향 속도 항(acoustic velocity term) 공명기 형상

에 관한 𝜔𝐿𝑑𝑒, SPL에 관련된 [𝑃𝑝𝑘 𝜌0⁄ ]1/2에 관련있고, 최고 음압(peak acoustic 

pressure)는 SPL의 제곱 평균(rms)값 대신에 사용된다.  

 𝐹𝑁𝐿 𝐹𝐿⁄ ≈ 1 + 𝑎𝐹[1 − exp (−𝑏𝐹𝑉𝑛𝑜𝑛
2 )] 

𝑉𝑛𝑜𝑛 = √𝑃𝑝𝑘 𝜌0⁄ (𝜔𝐿𝑑𝑒)
2 

(2.69) 
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𝑎𝐹 = 0.785 − 0.76{1 − exp [−3.63(𝜏 ∕ 𝑑0)]} 
𝑏𝐹 = 3.63(𝜏 ∕ 𝑑0)

0.6 

Inertial Length Parameter H 

식(2.69)에 X = 0을 대입하여 𝐻𝑟𝑒𝑠를 구하면 다음과 같이 구해진다. 

 𝐻𝑟𝑒𝑠 =
𝜎𝑐0

𝜔𝑁𝐿(𝑟𝑒𝑠)
cot [

𝜔𝑁𝐿(𝑟𝑒𝑠)𝐿𝑐𝑎𝑣

𝑐0
],𝜔𝑁𝐿(𝑟𝑒𝑠) = 2𝜋𝐹𝑁𝐿(𝑟𝑒𝑠) 

     
(2.70) 

식(2.72)은 𝐻𝑟𝑒𝑠 ∕ 𝑑𝑒 경험식을 구하는데 사용된다. 𝐻𝑟𝑒𝑠 ∕ 𝑑𝑒은 높은 SPL에서 SPL이 증

가함에 따라 감소되고, 공명기 위판의 형상에 따라 민감하게 바뀐다. 𝐻𝑟𝑒𝑠 ∕ 𝑑𝑒은 SPL, 

주파수, 공명기 형상으로 유도되며 다음과 같다. 

 𝐻𝑟𝑒𝑠 𝑑𝑒⁄ ≈
1+𝑎𝐻𝑉𝑛𝑜𝑛

𝑚𝐻

1+𝑏𝐻𝑉𝑛𝑜𝑛
𝑚𝐻
, 𝑎𝐻 = 0.725(

𝜏

𝑑0
)
−1.227

, 𝑏𝐻 = 1.02 (
𝜏

𝑑0
)
−1.411

, 𝑚𝐻 =

3.42𝑒−0.117(𝜏∕𝑑0) 
(2.71) 

또한 𝐻 𝑑𝑒⁄ 는 다음과 같이 유도된다. 

 𝐻 𝑑𝑒⁄ = 1 − (1 − 𝐻𝑟𝑒𝑠 𝑑𝑒⁄ )exp [−𝑚𝐻(𝑓 ∕ 𝑓𝑁𝐿 − 1 − 𝑓0
∗)4] (2.72) 

 𝑚𝐻 =
𝛼𝐻

𝑉𝑛𝑜𝑛
𝛽𝐻

+ 𝜅𝐻 , 𝛼𝐻 = 0.011 + 2.086(
𝜏

𝑑0
) , 𝛽𝐻 =

0.0325

𝜏∕𝑑0
3.7 + 3.4 , 𝜅𝐻 =

13.06 {1 − 𝑒𝑥𝑝 [−64.9 (
𝜏

𝑑0
)
4.365

]} ,  𝑓0
∗ =

(1.34∕𝑉𝑛𝑜𝑛)(𝜏∕𝑑0)

1+18.81(𝜏∕𝑑0)
+ 0.264 {1 −

𝑒𝑥𝑝 [−4.49 (
𝜏

𝑑0
)]} − 0.436 

(2.73) 

Acoustic Discharge Coefficient Parameter 𝐶𝐷 

SPL, 주파수, 공명기 형상 등에 관련한 𝐶𝐷식은 17번 식과 실험 데이터으로 부터 유도된

다. 측정 값으로 부터 𝐶𝐷𝑟𝑒𝑠는 다음과 같이 유도된다 

 𝐶𝐷𝑟𝑒𝑠 =
1+𝑎𝐶𝐷𝑟𝑒𝑠𝑉𝑛𝑜𝑛

2

1+𝑏𝐶𝐷𝑟𝑒𝑠𝑉𝑛𝑜𝑛
2 , 𝑎𝐶𝐷𝑟𝑒𝑠 =

1+110.5exp [0.647(𝜏∕𝑑0)]

1+0.109exp [0.647(𝜏∕𝑑0)]
,  

𝑏𝐶𝐷𝑟𝑒𝑠 =
1 + 168.5exp [0.647(𝜏 ∕ 𝑑0)]

1 + 0.109exp [0.647(𝜏 ∕ 𝑑0)]
 

(2.74) 

이를 이용하여 

 𝐶𝐷 =
𝐶𝐷𝑟𝑒𝑠+𝑎𝐶𝐷𝑓𝑛𝑜𝑛

2

1+𝑏𝐶𝐷𝑓𝑛𝑜𝑛
2 +𝑎𝐶𝐷𝑓𝑛𝑜𝑛

2 ,  (2.75) 

 

이때 𝑓𝑛𝑜𝑛 =
𝑓𝑁𝐿

𝑓
− 1 , 𝑎𝐶𝐷 = 𝑎1𝐶𝐷 + 𝑎2𝐶𝐷exp (−𝑎3𝐶𝐷𝑉𝑛𝑜𝑛) , 𝑎1𝐶𝐷 = 18.81

𝜏

𝑑0
−

 57.11√
𝜏

𝑑0
[1 − exp (−0.18

𝜏

𝑑0
)] , 𝑎2𝐶𝐷 = exp {

33.5(𝜏 𝑑0⁄ )−78(𝜏 𝑑0⁄ )2+131(𝜏 𝑑0⁄ )3+917(𝜏∕𝑑0)4

1+148(𝜏∕𝑑0)4
} , 

𝑎3𝐶𝐷  43.2
𝜏

𝑑0
− 147.1√

𝜏

𝑑0
[1 − exp (−0.19

𝜏

𝑑0
)],  𝑏𝐶𝑑 =

𝑏1𝐶𝑑+𝑏2𝐶𝑑𝑉𝑛𝑜𝑛

1+𝑏3𝐶𝑑𝑉𝑛𝑜𝑛
 , 𝑏1𝐶𝑑 =

−3.44−0.182(𝜏∕𝑑0)

1+0.342(𝜏∕𝑑0)
 , 

𝑏2𝐶𝑑 =
18.23+1.33(𝜏∕𝑑0)

1+0.151(𝜏∕𝑑0)
, 𝑏3𝐶𝑑 =

38

1+1.310−7(𝜏 𝑑0⁄ )2
이고 
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위와 같은 경험 식𝐾𝑠𝑠, 𝐾𝑎𝑐, 𝐶𝐷, 𝐻, 𝐹𝑁𝐿을 다음 식에 대입하여 SPL, 형상 주파수에 관

련된 reactance 최종 식을 얻을 수 있다. 

 
R 𝜌0𝑐0⁄ = √

(1 − 𝐶𝐷)

𝐶𝐷

(𝑃𝐷 𝜌0𝑐0
2𝜎0

2⁄ ) + (
𝑅𝐿

2𝜌0𝑐0
)
2

+
𝑅𝐿

2𝜌0𝑐0
 

(2.76) 

마지막으로 공명기의 reactance는 식(2.69)을 사용하여 구할 수 있다. 

2.6 Particle Swarm Optimization(PSO) 

PSO 최적화 알고리즘은 1995년 사회 심리학자 James Kennedy와 전기 공학자Russell 

Eberhart에 의해 개발된 인구 기반의 컴퓨터 알고리즘 이다. 이 알고리즘의 기본이 되

는 아이디어는 다음과 같다. 각각의 후보군들은 제일 좋은 해를 찾아 움직이며, 이 움직

임은 인지주의(cognitivism)과 사회인식(social cognition)에 의해 조절된다. i번째 후보군 

위치는 다음과 같은 수식으로 갱신된다. 

 𝑥𝑘+1
𝑖 = 𝑥𝑘

𝑖 + 𝑣𝑘+1
𝑖 ∆t (2.77) 

여기서 x는 후보군의 위치, v는 후보군의 속도, i는 후보군의 번호이고, k는 반복횟수

(iteration number)를 의미한다. 이때 속도항은 다음과 같이 수식에 의해 갱신된다. 

 
𝑣𝑘+1

𝑖 = 𝜔𝑣𝑘
𝑖 + 𝑐1𝑟1

(𝑝𝑘
𝑖 − 𝑥𝑘

𝑖 )

𝛥𝑡
+ 𝑐2𝑟2

(𝑝𝑘
𝑔

− 𝑥𝑘
𝑖 )

𝛥𝑡
 (2.78) 

이때 r1, r2는 [0,1] 사이의 임의의 수이고, i

kp 는 i번째 후보군의 k번재 까지 위치 중 

제일 좋았던 위치이며 g

kp 는 k번째 반복중 모든 후보군 중 가장 좋은 위치, c1은 인지 

매개변수(cognitive parameter), c2는 사회 매개변수(social paramter),  는 관성(interia)

이다 

후보군들이 갱신되는 과정은 다음과 같다. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 2.3 Process of updating particles. from [25] 
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1. 각각의 후보군의 위치 𝑥0
𝑖  속도 𝑣0

𝑖를 제한된 범위 내에 임의로 설정한다.  

2. 목적함수 𝑓(𝑥𝑘
𝑖 )의 값을 평가한다. 

3. 후보군의 가장 좋은 위치 𝑝𝑘
𝑖와 후보군들 중 가장 좋은 위치 𝑝𝑘

𝑔
를 갱신한다. 

4. 각 후보군의 위치를 전의 위치와 갱신된 속도 벡터를 사용하여 갱신한다. 

5. 2-4 과정을 원하는 값을 만족하도록 계속 반복한다. 

속도 갱신 식을 위치 갱신 식에 대입하면  

 
𝑥𝑘+1

𝑖 = 𝑥𝑘
𝑖 + (𝜔𝑣𝑘

𝑖 ∆𝑡 + 𝑐1𝑟1
(𝑝𝑘

𝑖 − 𝑥𝑘
𝑖 )

∆𝑡
+ 𝑐2𝑟2

(𝑝𝑘
𝑔

− 𝑥𝑘
𝑖 )

∆𝑡
 (2.79) 

이 되고 이를 인지(cognitive), 사회(social) 항으로 분해하면  

 
𝑥𝑘+1

𝑖 = 𝑥𝑘
𝑖 + 𝜔𝑣𝑘

𝑖 ∆𝑡 + (𝑐1𝑟1 + 𝑐2𝑟2)
(𝑐1𝑟1𝑝𝑘

𝑖 − 𝑐2𝑟2𝑝𝑘
𝑔
)

𝑐1𝑟1+𝑐2𝑟2
− 𝑥𝑘

𝑖  (2.80) 

이 되고 위 식을 위치, 속도의 관점으로 재분배하면 다음과 같다. 

 𝑥𝑘+1
𝑖 = 𝑥𝑘

𝑖 (1 − 𝑐1𝑟1 − 𝑐2𝑟2) + 𝜔𝑣𝑘
𝑖 ∆𝑡 + 𝑐1𝑟1𝑝𝑘

𝑖 + 𝑐2𝑟2𝑝𝑘
𝑔
 (2.81) 

 
𝑣𝑘+1

𝑖 = −𝑥𝑘
𝑖 (𝑐1𝑟1𝑝𝑘

𝑖 − 𝑐2𝑟2𝑝𝑘
𝑔
)

∆𝑡
+ 𝜔𝑣𝑘

𝑖 + 𝑐1𝑟1
𝑝𝑘

𝑖

𝛥𝑡
+ 𝑐2𝑟2

𝑝𝑘
𝑔

𝛥𝑡
 (2.82) 

으로 표현되고 통합하면 다음과 같이 행렬로 표현될 수 있다. 

 
[
𝑥𝑘+1

𝑖

𝑣𝑘+1
𝑖

] = [

1−(𝑐1𝑟1 + 𝑐2𝑟2) 𝜔∆𝑡
−(𝑐1𝑟1 + 𝑐2𝑟2)

𝛥𝑡
𝜔

] [
𝑥𝑘

𝑖

𝑣𝑘
𝑖
] + [

𝑐1𝑟1 𝑐2𝑟2
𝑐1𝑟1
𝛥𝑡

𝑐2𝑟2
𝛥𝑡

] [
𝑝𝑘

𝑖

𝑝𝑘
𝑔] (2.83) 

행렬의 외부 input이 동일하게 들어오면 이 행렬 시스템은 다음과 같이 감소된다. 

 
[
0
0
] = [

−(𝑐1𝑟1 + 𝑐2𝑟2) 𝜔∆𝑡
−(𝑐1𝑟1 + 𝑐2𝑟2)

𝛥𝑡
𝜔 − 1

] [
𝑥𝑘

𝑖

𝑣𝑘
𝑖
] + [

𝑐1𝑟1 𝑐2𝑟2
𝑐1𝑟1
𝛥𝑡

𝑐2𝑟2
𝛥𝑡

] [
𝑝𝑘

𝑖

𝑝𝑘
𝑔] (2.84) 

𝑣𝑘
𝑖 = 0, 𝑥𝑘

𝑖 = 𝑝𝑘
𝑖 = 𝑝𝑘

𝑔
인 경우에 위 식이 성립하게 되고 위 시스템의 고유값은 다음식으

로 표현된다. 

 𝜆2 − (𝜔−𝑐1𝑟1 − 𝑐2𝑟2 + 1)𝜆 +  𝜔 = 0 (2.85) 

따라서 이 시스템의 안정성은 |𝜆𝑖=1,…,𝑛| < 1인 경우에 보장되고 이때 

 0 < (𝑐1 + 𝑐2) < 4 
(𝑐1 + 𝑐2)

2
− 1 < 𝜔 < 1 

(2.86) 

이 성립된다. 더 자세한 PSO 알고리즘에 대한 정보는 참고문헌[25]에 자세히 기술되어

있다. 
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3. 음향하중 예측 

3.1 해석 대상 

3.1.1 해석 대상 발사체 

 본 연구에서는 Fig. 3.1의 형상을 지닌 헤머헤드 페이로드 페어링의 2단형 발사체를 해

석하였고, 해당 발사체는 Coe와 Nute에 의해 받음각 α = −4°~8°, 마하수 0.60~1.17의 

천음속 비행 조건에서의 풍동시험 결과가 보고 되었다. 페이로드 페어링은 구형 원추체 

후방에 20°, 6.5°의 1차 2차 절두체 이후 실린더의 형상이 이어지며 후방에 34° 경사의 

보트 테일 형상을 갖는다.  

 

 

 

 

 

Fig. 3.1  Hammerhead launch vehicle configuration(Model 11 configuration of Coe 

and Nute[7]) 

3.1.2 계산 격자 

 후방 wake 영역을 제외한 발사체 주변 영역을 계산 영역으로 삼았으며, 계산 격자를 

다음 Fig. 와 같이 4개의 영역으로 나누어 격자를 형성 하였다. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 3.2 Computational domain and distinct zones for mesh generation 

원방경계는 발사체의 최대 직경 𝐷𝑅을 기준으로 발사체 전방으로는 18𝐷𝑅 , 반경 방향
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으로는 20𝐷𝑅로 설정하였다. near-wall zone에서는 경계층 분해에 적합한 육면체 격자를 

사용하였고 𝑦+ < 1이 되도록 설정하였으며, 그 외의 영역에서는 사면체, 프리즘 격자를 

사용하였다. 본 연구에서는 정상상태 RANS 해석을 이용하여 난류 경계층 내 벽면 압

력섭동을 구하는데 필요한 인자들을 도출하데 사용한다. 난류유동은 3차원 현상이므로 

3차원 전 영역에 대하여 계산을 진행해야 하나 계산 비용의 문제로 발사체의 60°영역에 

대해 coarse, medium_T, medium_L, fine의 서로 다른 조밀도를 갖는 격자를 사용하였다. 

계산 격자는 Table 3.1에 나타냈고, 격자의 형태는 다음 Fig. 3.3과 같다. 

 

격 자 

no. of divisions in  

near-wall zone 

no. of  

cells in  

near-wall 

zone 

no. of  

total  

nodes 

no. of  

total cells 
nx nr nθ 

360-deg full 

(coarse) 
960 80 

240 

(Δθ

=1.5°) 

18,432,000 22,675,053 45,363,904 

60- 

deg 

mesh 

coarse 960 80 

40 

(Δθ

=1.5°) 

3,072,000 5,163,263 6,960,880 

medium_T 960 80 

120 

(Δθ

=0.5°) 

9,216,000 14,499,103 20,220,107 

midium_L 1,650 125 

40 

(Δθ

=1.5°) 

8,250,000 12,223,251 15,530,920 

fine 1,440 125 

120 

(Δθ

=0.5°) 

21,600,000 31,842,812 41,377,800 

Table. 3.1 Computational mesh information 
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Fig. 3.3 Computional mesh (upper: 360-deg. coarse, lower: 60-deg. coarse) 

 

3.1.3 해석 조건 

 본 연구에서는 Coe 와 Nute의 실험 중 마하수 0.81, 받음각 0°의 경우로 해석을 진행

하였고, 레이놀즈수 4 × 106/𝑓𝑜𝑜𝑡, 자유류 조건 𝑝∞ = 62448𝑃𝑎, 𝜌∞ = −0.823 
𝑘𝑔

𝑚3 , 𝑇∞ =

262.8𝐾로 설정하였다. 유동해석에는 Ansys Fluent 19.2의 압력 기반 해법을 사용하였고, 

압력 속도 연계는 coupled scheme을 사용하였다. 난류 모델로 정상상태 RANS 해석에

는 k-ω SST 모델을 사용하여 해석하였다. 압력 방정식에는 2차 정확도를 사용하였으

며, 밀도, 운동량, 에너지, 난류 방정식은 2차 upwind 스킴을 사용하여 해석하였으며, 

시간에 대해서는 pseudo-transient를 사용하여 해석하였다. 경계조건에 대해서는 벽면에

는 단열, 점착 조건, 유입류 원반경계에는 pressure-far-filed, 유출류 원방경계에는 

pressure-outlet 조건을 적용하였다. 60°영역 계산격자의 경계면에서는 회전 주기 조건

을 적용하였으며, 원방경계에서 난류 조건은 난류 강도 0.2%, 난류 점성비 2의 값을 사

용하였다. 

3.2 준 경험적 방법에 의한 음향하중 예측 

3.2.1 정상상태 유동해석 결과 

 발사체 표면 압력분포 및 z 0 대칭면에서 마하수 등가선도는 Fig. 3.4에 나타냈다. 동
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체 표면에서의 압력계수는 Fig. 3.5에 나타냈는데 해석 결과와 실험값이 잘 일치함을 확

인 할 수 있었다. 페이로드 페어링의 선단 구형 원추와 1차 절두체의 접점부, 1차/2차 

절두체의 접점부 등 팽창유동이 발생하는 지점에서 압력계수에 음의 피크점이 나타났는

데 이는 Fig. 3.4에서도 동일하게 관찰되었다. Fig. 3.의 마하선도로부터 1차/2차 절두체 

접점부와 2차 절두체와 실린더부 접점부 모서리에서 유동 팽창에 의한 초음속 유동이 

형성되고 그 직후 수직에 가까운 충격파가 형성 되었다. 이 영역을 자세히 관찰하기 위

해 해당 영역을 Fig. 3.6에 나타내었는데 충격파/경계층 간섭에 의해 유동박리가 발생하

였음을 속도 벡터를 통해 확인하였다.  

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 3.4 Pressure and Mach number contour plot 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 3.5 Comparison of 𝑪𝒑 distribution 
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Fig. 3.6 Expansion-shock wave and shock-induced boundary layer separation  

(Exp: expansion, S: shock) 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 3.7 Skin friction coefficient distribution 

벽면 마찰계수 𝐶𝑓를 Fig. 3.7에 나타내어 유동박리 영역을 보다 엄밀하게 관찰하고자 하

였다. 1차/2차 절두체 접점부 후방에 박리영역이 짧게 나타나고 있고, 페어링 어깨에서 

유동박리와 후방 재부작 지점의 위치 확인이 가능하다. 팽창유동이 발생하는 지점과 박

리유동의 재부착 지점은 비정상 압력섭동이 크게 나타나는 영역으로 알려져 있고, 뒤에

서 살펴볼 준 경험식을 이용한 예측 결과에서도 이러한 경향이 확인되고 있다. RANS 

해석의 결과로부터 준 경험식의 입력 파라미터를 추출하기 위해 z 0 발사체 표면상의 

467개의 측정 지점에서 표면에 수직한 방향의 유동변수를 추출하여 경험식의 입력 파
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라미터를 산출하였다. 

3.2.2 준 경험적 음향하중 예측 

Cockburn[17]은 본 연구 대상인 헤머헤드 형상의 경우 Fig. 3.8에 도시된 바와 같이 

천음속 비행 시 cone 부위에서 부착유동을 유지하다 실린더부위에서 유동 팽창으로 인

해 초음속에 도달하게 되고 직후방에 수직에 가까운 충격파가 형성되며 충격파 입사 후

방 경계층 내부 유동은 충격파의 강도에 따라 유동 박리가 발생할 수 있다고 설명하였

다. 이때 난류 경계층 내부 섭동의 영향으로 충격파 진동이 발생하고 페어링 어깨에서 

박리된 유동은 유동 재부착 지점, 유동 박리 지점에 약한 충격파를 형성할 수 있다고 

설명하였다. 또한 Yang 등[18]은 코너에서 유동이 가속되면서 팽창 팬을 형성하게 되고 

그 이후 자유류의 속도로 빠르게 감속하며 부착 충격파를 형성하게 되는데, 이 충격파 

지점에서 압력섭동이 매우 크게 나타난다고 설명하였다. 

 

 

 

 

 

Fig. 3.9 Division of zones for semi-empirical fluctuating pressure prediction 

Flow Pattern Zone ID 

Attached boundary layer 1, 4, 7, 10, 12, 14 

Compression corner 9, 11 

Expansion corner 2, 5, 8, 13 

Shock-wave vibration 3, 6 

Table 3.2 Characteristic flow patterns and zones for acoustic load prediction 

RANS 유동 해석 결과는 이러한 경험적 유동 패턴과 잘 일치함을 보여주었다. 발사

체 주변의 유동은 난류 경계층 내부의 압력섭동 특징에 따라 부착 경계측, 압축-팽창 

코너, 충격파 진동 영역으로 구분할 수 있는데 헤머헤드형 발사체에 대한 경험적 유동 

패턴과 RANS 해석 결과에 따라 Fig 3.9와 같이 총 14개의 영역으로 구분하고 Table 

3.2와 같이 유동 특성에 따라 영역을 구분하였다. Robertson 파워스펙트럼 모델에서는 

압축 코너와 팽창코너를 박리 유동영역으로 분류하므로, 부착경계층 영역에는 (2.1)식을 
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적용하였고, 압축 코너와 팽창코너에는 (2.2), 충격파 진동 영역에는 (2.3)식을 적용하여 

압력섭동레벨(FPL, Fluctuating pressure Level)을 예측하고 그 결과는 다음 Fig. 3.10과 

같고 FPL은 다음과 같이 정의된다. 

 FPL = 10 log   ( 
p′2

pref
2  )   dB,  pref = 20 × 10−6 Pa 

(3.1) 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 3.10 Comparison of predicted acoustic load by semi-empirical model with 

experiment 

준 경험식으로 발사체 외부의 압력섭동을 예측해 본 결과 전반적으로 박리유동 영역의 

음향하중이 증가하였고 충격파 영역에 큰 값을 가졌다. 이러한 경향성은 Coe와 Nute의 

실험 결과와 일치하였다. 또한 헤머헤드 페어링의 보트 테일에서 시작되는 전단층 하부 

재순환 영역에서 큰 압력섭동이 발생하는데 이러한 경향성까지 실험 결과와 비슷한 경

향을 보임을 알 수 있었다. 
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4. 구조-음향 해석 

4.1 해석 모델 

본 연구에서는 외부 음향하중 해석시에 사용한 최대 직경 2.87m 길이 5.2m를 갖는 

페어링을 해석모델로 설정하였다. 페어링 내부 탑재물은 KSR-ΙΙΙ  과학 탑재부를 간략화 

하여 모델링하였다. 발사체 페어링은 강성과 강도가 우수한 복합재 샌드위치 재료로 제

작되며, 본 연구에서는 복합재 적층에 따른 해석을 진행하고, FE-SEA 하이브리드 기법

으로 구조-음향 해석을 진행하였다. 

4.2 FE-SEA Hybrid 해석 모델 

4.2.1 외부 가진 음향하중 

본 연구에서 사용된 외부 가진 음향하중은 앞서 기술한 준 경험적 방법으로 계산된 

음향하중을 VA ONE SEA 내에서 TBL(Turbulent Boundary Layer) 가진(excitation) 방

법으로 인가하였다. 페어링의 형상, 유동의 구분에 따라 페어링을 5개 구역으로 나누고 

각 구역의 압력섭동 파워 스펙트럼을 평균을 냈고 그 결과는 다음 그림과 같다. 

  

 

Fig. 4.1 left: Hammerhead launch vehicle configuration (Model 11 configuration of Coe 

and Nute[7] right: Fluctuation pressure level at each region) 

4.2.2 구조 및 음향해석 모델 

페어링 내부 음향하중의 주파수 대역은 매우 넓으므로 각 주파수 대역에 따라 해석 

방법을 달리 적용하였다. 25~200Hz 주파수 대역에는 FE, 200~500Hz 대역은 FE-SEA 

하이브리드, 500Hz~10kHz 대역은 SEA 해석 모델을 적용하였다. 구조 모드 해석은 페

어링 스킨 구조 형상의 쉘(shell) 모델을 페어링 하단 끝에 fixed 경계 조건을 부여하여 

ANSYS APDL 19.2로 계산하였고, 음향 모드 해석은 VA ONE 내부의 Acoustic FE 모듈
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을 사용하여 계산하였고, 그 결과는 다음 그림과 같다. 

 

 

 

 

 

Fig. 4.2 Structural mode shapes of the PLF 

 

 

 

 

 

Fig. 4.3 Acoustic mode shapes of the PLF 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 4.4 FE and SEA models (left: structure model, right: acoustic model) 

 

4.2.3 페어링 외피에 의한 차음 

해석모델에서 내부 탑재물은 크기가 작아 모드 밀도가 낮기 때문에 FE로 모델링 하

였고, 페어링 외피는 공명기의 적용을 위해 작게 나누어져 있어 마찬가지로 FE로 모델

 

 

 

 

1st 2nd 3rd 4th 

  

 

1st 2nd 3rd 

 
 

  

(a) FE model (b) SEA model 
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링 하였다.  페어링 내부 음향 공간은 읍향 하중 저감을 위해 설치하는 흡차음재가 공

기 기인(air borne) 소음에 미치는 영향이 크므로 SEA 캐비티(cavity)로 설정하였다. 페

어링과 내부 캐비티 사이의 에너지 전달은 area junction을 통해 이루어지며, 외부 음장 

환경을 반영을 위해 Semi-Infinite-Fluid(SIF)를 페어링 외피 구조 하부 시스템에 적용

하였다. 계산에 사용된 해석 모델은 Fig에 나타내었으며, 모든 주파수 대역에서 댐핑 손

실계수는 20~100Hz 까지는 1%, 100Hz 이상부터는 모두 5%를 적용하였다. 발사체는 

고속 비행시 매우 높은 음향하중에 노출되고, 이러한 음향하중은 페어링 내부 탑재물을 

가진하는 매우 중요한 가진원이며, 따라서 페어링의 설계를 통해 탑재물을 보호하는 것

이 중요한 설계 변수이다. 따라서 페어링 구조 초기 설계 단계에서부터 우수한 차음 특

성을 가지도록 설계하는 것이 중요하다.  

복합재 샌드위치로 제작하는 페어링 구조의 경우 소재 및 적층 각도에 따라 물성치 

달라지게 되므로 구조 동특성도 변하게 된다. 구조 동특성이 변하게 되면 외부 음향가

진에 의한 구조-음향 전달 특성이 변화하면서 차음 특성도 달라지게 된다. 

 저주파 영역의 경우 모드 밀도가 낮고 고유 주파수 이동에 따른 차음 특성의 변화가 

두드러지게 나타나며, 고주파 영역의 경우는 일반적으로 중량에 비레하여 차음성능이 

증가한다. 페어링 경량화를 위한 무게제한으로 인해 APS(Acoutic Protection System)을 

이용하여 내부 음향하중을 저감하게 되는데, 특히 200Hz 이하 저주파 영역에서의 음향

하중의 경우 일반적인 다공성 흡차음제의 흡음성능이 우수하지 못하다. APS의 경우 저

주파 제어 목적의 음향 공명기, 고주파 제어 목적의 음향 블랭킷을 조합하여 적용하게 

되는데, 저주파 제어를 위한 음향 공명기의 경우 음향 블랭킷에 비해 상대적으로 무겁

기 때문에 많은 수량을 적용할 수 없고, 흡음 대역 또한 좁기 때문에 저주파 영역 감소

를 위한 추가적인 방법이 필요하고, 여기서 페어링 복합재 샌드위치 구조 자체의 차음 

성능을 높이게 된다면, ㅊ페어링 구조 경량화 및 음향하중저감에 더욱 효과적이게 된다. 

따라서 페어링의 경우 복합재 소재 및 적층 방법에 따른 차음성능을 알아보기 위해 다

음 Table.과 같은 구조와 물성치를 적용하고 음향하중 해석을 진행하였으며 해석 결과

는 다음 Fig. 4.5와 같다.  

위에서 서술하였듯 저주파 영역의 감소에 따라 UD소재가 전반적으로 Fabric 소재보다 

저주파수 영역에서의 차음이 뛰어났으며 overall SPL이 가장 적은 UD0소재를 선택하여 

연구를 진행하였다. 
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Table. 4.1 Material property for structure mode analysis, Composite laminates 

properties for structure mode analysis [12] 

Fig. 4.5 SPL result of application of faring skin(left), SPL result of UD0 faring skin 

4.3 음향하중 저감 설계 

4.3.1 비선형 헬름홀츠 공명기의 적용 

 발사체 페어링 내 음향하중 저감을 위해 일반적으로 사용하는 다공성 흡차음제는 

200Hz 이하 저주파 영역에서는 흡음 성능이 떨어지고, 따라서 저주파수 영역에서는 헬

름홀츠 공명기를 주로 사용한다. 고속비행시 페어링 내 음향하중은 대부분의 주파수 영

재료 물성 

Fabric 

(HPW193/RS1222) 

E1=62GPa, E2=62GPa 

G12=4.25GPa 

ν12=0.045, ρ=1600kg/m3 

UD 

(HT145/RS1222) 

E1=112GPa, E2=8.1GPa 

G12=4.64GPa 

ν12=0.33, ρ=1570kg/m3 

Aluminum 

Honeycomb 

Core 

E1=8.27MPa,E2=1.31MPa 

G12=0.0001MPa, G23=117MPa 

G31=296MPa 

ν12=0.75, ρ=64.6kg/m3 

해석 모델 면재 적층 각 

면재 

두께

(mm) 

전체 

두께  

(mm) 

Fabric [0F/0F/0F/0F]S 2.0 27 

UD0 
[0F/45/-45/-

45/45/0F] 
2.0 27 

UD1 [0/45/-45/0]S 2.0 27 

UD2 
[90/45/-

45/90]S 
2.0 27 
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역에서 120dB을 넘을 정도로 높으며, 이는 헬름홀츠 공명기의 비선형적 특성을 야기하

게 된다. 이에따라 공명기의 임피던스, 타겟 주파수 등이 설계와는 다르게 변하고 이를 

고려한 연구가 필수적으로 요구된다.  본 연구에서 사용한 헬름홀츠 공명기는 Fig2.2에 

나타내었으며, resistance, reactance는 (2.76), (2.69)식을 사용하여 모델링 하였다. 비선형 

헬름홀츠 공명기에 관한 실험값과 경험식을 비교한 결과는 다음 그림과 같다. 

 

 Fig. 4.6 Comparison of experiment and prediction results(left: resistance, right: 

reactance) orifice T:0.159cm, orifice d:0.635cm, cavity L:2.54cm, cavity D:5.08cm 

비선형 헬름홀츠 공명기를 설계하기 위한 설계 변수는 SPL,τ, 𝑑0, 𝐿𝑐 , 𝑑𝑐를 선택하였고 이 

변수들은 모두 주파수, resistance, reactance의 영향을 미치므로 타겟주파수를 설정하고 

이에 관련하여 최대의 resistance값을 가지도록 설계하여, 흡음효과를 높이는 것이 중요

하다. 따라서 본 연구에서는 앞서 설명한 PSO 알고리즘을 이용하여 비선형 헬름홀츠 

공명기를 설계하였다. 헬름홀츠 공명기는 모델링은 포트란 90 기반 솔버로 작성이 되었

으며, PSO 알고리즘은 matlab을 이용하여 포트란 솔버와 연동시켰으며, 비선형 헬름홀

츠 공명기 최적화 프로세스는 다음과 같다. 

 

 

 

 

 

 

Fig. 4.7 Interaction Process for optimizing Helmholtz resonator 
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앞서 해석한 UD0의 음향하중 해석 결과를 바탕으로 저주파수 대역 중 피크점이 있는 

주파수인 37Hz, 78Hz, 132Hz를 타겟주파수로 선정하고 τ = 0.3~0.9𝑐𝑚, 𝑑0 =

0.3~0.9𝑐𝑚, 𝐿𝑐 = 0.01~0.04𝑐𝑚, 𝑑𝑐 = 0.03~0.06𝑐𝑚를 범위로 삼고 해석을 진행하였다. 수

렴기준은 각 particle들의 resistance의 차이가 0.01이하로 오게 잡았으며 37Hz의 공명

기를 기준으로 257회의 iteration τ = 0.9𝑐𝑚, 𝑑0 = 0.3𝑐𝑚, 𝐿𝑐 = 0.01𝑐𝑚, 𝑑𝑐 = 0.06𝑐𝑚으로 

수렴하였다. 그 외에도 한 변수 이외에 다른 변수들을 고정하며 resistance값을 살펴보았

는데 τ는 클수록, 𝑑0는 작을수록 , 𝑑𝑐는 클수록, 𝐿𝑐는 작을수록 resistance가 증가하는 특

성이 있었다. 각 변수별로 weighting을 주거나, 변수를 변경하며 변하는 질량을 다른 제

한점으로 두어 다양한 설계변수들을 고려한 설계가 가능할 것으로 전망된다. 또한, 일반 

덕트에서 헬름홀츠 공명기의 배열에 따라 흡음 특성이 바뀌게 되는데 일반적으로 덕트

길이 방향인 직렬배열로 공명기를 배열하면 공명주파수에서 투과손실은 증가하지만, 흡

음 주파수 대역은 거의 변화하지 않고, 덕트의 둘레방향인 병렬배열을 하게 되면, 공명

기의 개수가 증가할수록 투과손실의 크기는 로그함수적으로 증가하며 공명주파수를 중

심으로 폭이 넓어지는 것으로 알려져있다.[26] 따라서 본 연구에서는 이러한 배열의 특

성이 페어링에 적용이 되는지 37Hz타겟의 헬름홀츠 공명기를 직렬, 병렬로 연결하여 

계산한 결과는 다음 Fig. 와 같고 페어링에서도 역시 일반적인 직렬, 병렬 연결 특성을 

확인되었고, 따라서 높은 음향하중 값을 가지는 78, 132Hz의 헬름홀츠 공명기는 직렬연

결, 37Hz의 헬름홀츠 공명기는 병렬연결로 배열하여 연구를 진행하였다. 헬름홀츠 공명

기는 페어링에서 음압이 크게 발생하는 위치에 배열하였고, 9개의 쉘 요소에 공명기를 

위치하여 직렬연결은 바로 위의 9개의 셀 요소, 병렬연결은 90 °의 간격으로 공명기를 

배치하였으며, 공명기를 배치하지 않은 남은 페어링 영역에 다양한 멜라민 소재의 음향 

블랭킷을 부착하고 본 연구에서 개발한 FE-SEA 해석 프로세스를 통해 흡차음재 부착

을 통한 페어링 내부 음향하중 저감 효과를 계산하였다. 

4.3.2 음향 블랭킷의 적용 

200Hz이하 주파수 영역에서 피크를 줄이기 위해 헬름홀츠 공명기를 부착 하고 그 이

상의 주파수 영역에서 음향하중을 줄이기 위해 멜라민 폼 두께, 공동(void), 질량판

(mass barrier), 공동이 있는 고체 판 등을 고려하여 다음과 같이 설계하였다. 

Test 

Number 
Test Configuration Mass Barrier Perforated Plate 

#1 5cm ML foam No No 

#2 
5cm ML foam with 

voids 
No No 

#3 10cm ML foam No No 
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#4 
10cm ML foam with 

voids 
No No 

#5 
10cm ML foam 

With mass barrier 
Glass-epoxy No 

#6 

10cm ML foam 

With top perforated 

plate 

No Solid 

#7 20cm ML foam No No 

#8 
20cm ML foam with 

voids 
No No 

#9 
20cm ML foam 

With mass barrier 
Glass-epoxy No 

#10 

20cm ML foam 

With top perforated 

plate 

No Solid 

Table. 4.2 Melamine foam configuration 

 

 

 

 

 

 

Fig. 4.8 Melamine foam configuration 

4.4 해석결과 

4.4.1 비선형 헬름홀츠 공명기에 의한 흡음 

각각 타겟 주파수에 맞게 설계한 헬름홀츠 공명기를 해당 타겟 주파수의 음압 레벨이 

제일 높은 부분의 9개의 쉘 요소에 공명기의 임피던스를 부여하는 방법으로 공명기를 

부착하여 주었으며, 내부 음장의 변화에 대한 결과는 다음 Fig. 4.9에 나타냈고, 모든 헬

름홀츠 공명기를 부착한 후 계산한 결과는 다음 Fig. 4.10에 나타냈다. 실험결과로부터 

비선형 헬름홀츠 공명기의 흡음효과를 확인하였으며, 비선형 헬름홀츠 공명기의 디자인, 
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위치 선정 등으로 페어링 내부 음향환경을 개선할 수 있음을 확인하였다. 

37Hz 78Hz 132Hz 

    

 

 

 

 

  

 

 

 

118.552dB->108.437 dB 141.172dB->109.092 dB 139.329dB->131.925 dB 

Fig. 4.9 Faring inner surface SPL reduction at target frequency 

 

 

  

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 4.10 Faring cavity SPL with Helmholtz resonator 

4.4.2 음향 블랭킷에 의한 흡음 

고주파수 영역의 흡음을 위해 공명기가 붙어있지 않은 영역에 멜라민폼(ML)을 부착

하였다. 두께 증가에 의한 흡음을 확인하기 위해 5cm, 10cm,20cm의 멜라민폼을 적용하

였고, 공동에 의한 흡음 확인, 질량판에 의한 흡음, 저주파수의 추가적인 흡음을 위한 

공동이 있는 고체판을 적용하여 해석을 진행하였다. 추가적인 장치를 하지 않고 멜라민
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폼의 두께만 변경하여 해석을 진행한 경우, 저주파 영역에서의 두께에 따른 흡음 효과

는 별로 나타나지 않았고, 고주파 대역으로 가면서 흡음효과가 상승하였고, 이는 나사에

서 실험한 멜라민폼의 경향성과 일치하는 결과를 보여주었다. 추가적인 장치를 한 멜라

민폼의 경우 공동이 있는 멜라민 폼은 흡음 측면에서 효과는 거의 없었으며 질량판을 

중간에 삽입한 멜라민폼의 경우 흡음효과가 가장 뛰어나게 나타났다. 또한 저주파 영역

의 추가적인 흡음을 위해 부착한 공동이 있는 고체 판의 경우 저주파 영역의 흡음에 효

과가 있는것을 확인하였다. 

 

Fig. 4.11 Effect of ML foam at low frequency(left), high frequency(right) 

 

Fig. 4.12 Effect of different ML foam configuration(10cm, 20cm) 
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Fig. 4.13 Effect of perforated top plate at low frequency 10cm ML(left) 20cm ML(right) 

본 연구에서는 고속비행 중 발사체의 외부 유동 해석부터 발사체 외부 음향하중으로 

인한 페어링 내부의 음향하중 분석과 APS를 부착하여 음향하중의 저감까지 연구하였다. 

본 연구는 발사체의 형상, 속도에 관계없이 다양하게 해석을 진행할 수 있으며, 다양한 

형상의 APS를 모델링하여 이로 인한 음향하중 저감의 효과를 확인할 수 있다. 따라서 

본 연구는 발사체 디자인 초기 단계 과정에서 다양하게 활용할 수 있을 것으로 전망된

다. 
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5. 결 론 

본 연구에서는 Coe, Nute에 의해 천음속 풍동실험을 진행한 헤머헤드형 발사체 모델

을 선정하여 Ansys 프로그램을 이용하여 M 0.81의 고속비행 중 발사체 외부에 작용하

는 음향하중 값을 예측하고 VA ONE 프로그램을 이용하여 FE-SEA 구조-음향 해석을 

통해 페어링 내부에 작용하는 음압레벨을 평가한 후, APS를 부착하여 음향하중 저감을 

구현하는 전반적인 프로세스를 개발하였다. 연구 과정 중 최대한 실험결과가 있는 데이

터들을 이용하여 개발된 프로세스의 타당성, 신뢰성을 확보하고자 하였다. 고속 비행 중 

발사체 외부에 작용하는 음향하중은 난류 경계층 내부 압력섭동에 의한 것으로서 본 연

구에서는 정상상태 RANS 유동해석으로부터 경험식에 필요한 경계층 인자들을 구하였

고 Robertson의 압력섭동 스펙트럼 식에 대입한 결과를 사용하였다. ANSYS APDL을 

이용하여 구조 모드 해석을 진행하고 VA ONE을 사용하여 음향 모드 해석을 진행하여, 

발사체 외부 음향하중에 의한 페어링 내부 음향하중 예측을 진행하였다. 페어링 내부 

음향하중 저감을 위한 APS는 헬름홀츠 공명기, 음향 블랭킷을 적용하였고, 페어링 내부 

높은 음향하중을 고려하여 비선형을 고려한 헬름홀츠 공명기 모델의 변수들을 최적화하

여 적용하였으며, 나사에서 실제 실험한 멜라민폼의 음향 블랭킷을 사용하여 본 해석에 

적용함으로써, 본 연구의 신뢰성을 확보하였다. 해석결과 헬름홀츠 공명기와 음향 블랭

킷 모두 설계 의도대로 목표 주파수 대역에서 뛰어난 흡음을 보여주어 설계 목표를 달

성할 수 있었다. 본 연구는 전체적은 프로세스를 통합하여 해석함으로써 발사체 초기 

설계 및 디자인 단계에서 유용하게 쓰일 수 있을 것으로 보인다. 
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Abstract 

The projectile is exposed to high acoustic loads resulting from the flow around the projectile 

during high-speed flight, and its effects are particularly noticeable in the transonic region. These 

acoustic loads are an important source of vibration that causes malfunctions with mounted 

satellites and electronic mounts, so a design that predicts and reduces them is needed. Thus, in 

this study, the process of predicting and reducing the acoustic load inside the fairing was 

developed by predicting the internal acoustic load of the fairings caused by the external 

aerodynamic flow of the hammerhead launch vehicle, considering sound reduction due to faring 

skin, using Helmholtz resonator for low frequency band, and acoustic blanket for high frequency 

band.  

In this study, acoustic load acting on faring skin was calculated at the Mach number 0.81. We 

use hybrid method that extract input variables used in empirical formula from flow results of 

RANS analysis and select Roberson’s power spectrum model after comparing the values of 

empirical equation and experiment. 

 The structural mode analysis was conducted with ANSYS APDL for predicting acoustic load 

inside fairing, and the acoustic mode analysis was conducted using VA ONE. For each frequency 

band, the low frequency band (~200 Hz) was interpreted using the Finite Element Method, the 

medium frequency band (200–500 Hz) using the FE-SEA hybrid method and the high frequency 

band (500 Hz~) using the SEA method. 

 The design variables of the Helmholtz resonator considering nonlinear characteristics were 

modeled using PSO (Particle Swarm Optimization) optimization method, and various acoustic 

blanket shape models were applied to check the effectiveness of acoustic load reduction and check 

the usefulness of the design/interpretation process. 

By establishing a total process to predict the acoustic load inside the launch vehicle faring during 

high speed flight, this study is expected to be useful in a initial design trade-off phase and detail 

design phase of launch vehicle 
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