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초    록 
 

본 연구는 멀티로터형 UAM의 소음 저감 착륙 절차의 관한 

초기연구로서, UAM 착륙시 버티포트 주변 소음 영향을 분석하였다. 

착륙 궤적에 따른 멀티로터형 UAM의 소음을 해석하기 위해 CONA 

framework를 사용하였다. CONA는 다양한 모듈의 결합을 통하여 

궤적에 따라 RPM이 지속적으로 변화하는 멀티로터형 UAM에 대해 

소음 해석이 가능하다. CONA의 공력 모듈은 지정 후류 모델인 

Parameterized Beddoes wake model을 이용하였으며, 이는 소음 

모듈에서 사용된 Farassat Formulation 1A와 결합되어 단일로터와 

쿼드로터에 대해 검증되었다.  

쿼드로터형 UAM에 대해 넓은 범위의 착륙 조건(접근 속도, 

비행 경로 각도)에 대해 소음 영향도가 분석 되었다. 착륙 조건에 

따른 소음 영향 그래프가 도시 되었으며 해당 그래프에서 총 3개의 

주요 착륙 조건(수직 하강, 소음이 높은 착륙 조건, 소음이 낮은 

착륙 조건)이 구분되었다. 각 착륙 조건에 대해 UAM 소음 

관점에서 분석되었으며, 접근 속도가 빠르고 비행 경로 각도가 높은 

착륙 조건이 소음 저감 착륙을 위해 권고 된다. 

UAM의 착륙 조건에 따른 버티포트 주변 소음 영향을 DNL을 

통해 등고선 안의 면적으로 나타내었다. 65 DNL에서 소음이 낮은 

착륙 조건은 소음이 높은 착륙 조건 대비 97.9%의 소음 영향 면적 

감소를 나타내었으며, 55 DNL에서도 97.3%의 소음 영향 면적 

감소를 보였다. 버티포트 주변 소음 영향도는 멀티로터형 UAM의 

착륙 조건에 따라 극적인 차이를 보인다. 이는 UAM 운용시 

버티포트 인근 소음 영향도의 저감을 위해서는 멀티로터형 UAM 

공력/소음 특성 분석 기반의 착륙 조건 선택이 필요함을 의미한다. 

또한, 본 연구는 버티포트 주변 지역에 대한 소음 영향을 

최소화하기 위해서 다양한 멀티로터형 UAM의 착륙 조건 선택에 

대한 선행 연구이다. 

 

 

주요어 : eVTOL, UAM, 소음 저감 절차, 로터 소음, 버티포트 

학   번 : 2020-21526 
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기호 및 약어 
 

English symbols 

 

𝑎  Acceleration 

𝑐  Chord length 

𝑐0  Speed of sound 

𝐶𝑇  Thrust coefficient 

𝐷  Distance 

Fz  Normal force 

𝑓  Implicit function defining the acoustic data surface 

𝐻  Altitude 

𝐻(𝑥)  Heaviside function 

L𝑒𝑞  Equivalent sound level 

𝑀  Mach number 

𝑀𝑟  Mach number in radiation direction of the observer 

𝑛𝑖  Normal vector 

𝑝  Pressure 

𝑝0  Reference value of 20μ Pa 

𝑅  Rotor radius 

𝑅𝑒𝑣  Vortex reynolds number 

𝑟  Distance between source and observer point 

𝑟0  Initial vortex core radius 

𝑟𝑣  Non-dimensional radial location of vortex element 

𝑇0  Reference time interval 

𝑇𝑖𝑗  Lighthill stress tensor 

𝑡  Source time 

𝑈∞  Freestream velocity 

𝑢  Fluid velocity 

𝑉𝑎  Approach speed 

𝑉𝑐  Cruise speed 

𝑉𝑥  Horizontal speed 

𝑉𝑧  Vertical speed 

𝑉𝑖𝑛𝑑⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗  ⃗  Induced velocity 

𝑤0  Mean inflow determination parameter 

𝑤𝑠  Lateral wake skew parameter 

𝑤𝑐  Longitudinal wake parameter 

𝑥𝑣, 𝑦𝑣 , 𝑧𝑣 Tip-vortex geometry location 

 

Greek symbols 

 

𝛼  Pitch angle 

𝛤  Circulation 
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𝛾  Flight path angle 

𝛿  Apparent (turbulent) viscosity 

𝛿(𝑥)  Delta function 

𝜆𝑖  Inflow velocity 

𝜆0  Mean inflow velocity 

𝜇  Advance ratio 

𝜇𝑥, 𝜇𝑧  Advance ratio parallel/perpendicular to rotor plane 

𝜉  Decaying coefficient 

𝜌0  Air density 

𝜎  Rotor solidity 

τ  Retarded time 

𝜏𝑖𝑗  Stress tensor 

𝜒  Wake skew angle 

𝜓𝑏  Azimuthal angle between the current blade location 

𝜓𝑣  Azimuthal angle between the current blade location 

𝛥𝜓𝑣  Wake age 

𝛺  Angular velocity 

 

Subscript symbols 

 

𝑟𝑒𝑡  Retarded time 

𝑇  Thickness noise term 

𝐿  Loading noise term 

 

Mathematical symbols 

 

∇  Gradient 

∇2  Laplace operator 

 

Abbreviations 

 

BET  Blade Element Theory 

BPF  Blade Passing Frequency 

BPM  Brooks, Pope, and Marcolini broadband noise model  

BVI  Blade-Vortex Interaction 

BVS  Bluntness Vortex Shedding 

CFD  Computational Fluid Dynamics 

DEP  Distributed Electric Propulsion 

DNL  Day-Night average sound Level 

dB, dBA  Decibel, Decibel A-weighting 

eVTOL  Electric Vertical Take-Off and Landing 

FAA  Federal Aviation Administration 

FW− H  Ffowcs Williams and Hawkings 

HBEM  Hybrid Blade Element Momentum Model 



 

 vii 

LBLVS  Laminar Boundary Layer-Vortex Shedding  

OASPL  Overall Sound Pressure Level  

SEL  Sound Exposure Level 

TBLTE  Turbulent Boundary Layer-Trailing Edge  

UAM  Urban Air Mobility 
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1. 서론 

 

1.1 연구배경 
 

 멀티로터 형태의 Electric Vertical Take-Off and Landing(eVTOL)은 

현재 다양한 산업분야에서 이용되고 있다. eVTOL은 기존 항공기와 

달리 대부분 전기 추진을 이용하기 때문에 환경적이고 부품 수가 적어 

정비의 용이성이 좋다는 장점 등이 있다. 따라서, 앞으로 더욱 많은 

eVTOL이 이용될 것으로 예상된다[1]. 다양한 목적의 eVTOL 중 도심 

속에서 사람을 태우고 운항하는 Urban Air Mobility(UAM)은 최근 

eVTOL 시장에서 가장 주목받고 있다. 기존의 도심 교통수단과 달리 

3차원 공간에서 운항하는 UAM은 교통체증을 벗어날 수 있는 획기적인 

도심 교통수단으로 인식되고 있다. 하지만 UAM의 원활한 시장 도입을 

위해서는 소음, 안전과 같은 넘어야 할 장벽이 존재한다[2]. 그 중에서 

UAM 소음은 도심 운항, 많은 수의 비행, 기존 항공기와 다른 소음 

특성으로 인하여 큰 문제로 대두되고 있다. NASA의 UAM 시장 연구에 

따르면 소음은 대중의 부정적인 수용성으로 인하여 성공적인 UAM의 

시장진출을 막는 가장 큰 장벽 중 하나이다[3]. UAM은 도심 속에서 

비교적 낮은 고도로 운항하기 때문에, 탑승객에 영향을 줄 뿐만 아니라 

지상에도 영향을 준다[4]. 이는 향후 UAM의 운용에 제약이 될 수 있기 

때문에 소음 저감이 필요하다.  

 UAM의 소음을 줄이는 방법에는 저소음 기반 설계와 소음 저감 

운용으로 분류할 수 있다. 저소음 기반 설계는 성능, 안전, 그리고 

비용과의 상충 관계로 인해 큰 폭의 소음 저감이 불가능한 경우가 많고, 

소음 감소 기술을 구현하는 것은 많은 기간이 걸리는 과정이다. 이에 

반해 소음 저감 운용은 기 개발된 모델에도 적용이 가능하며 비용도 

적게 든다. 이와 같은 장점으로 인해 이미 상업용 제트기와 헬리콥터는 

운용 시 소음을 저감할 수 있는 방법인 소음 저감 절차에[5,6] 대해 

많은 연구가 이루어졌다. UAM은 소음 저감이 기존 항공기보다 더욱 

강조되기 때문에 소음 저감 운용이 필요하며 NASA는 백서를 통해 

UAM의 소음 저감 운용의 필요성을 언급하고 있다[7]. 
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Acoustics-based vehicle design Operational planning 

 
[12] 

 
[13] 

→ Tradeoffs with performance, 

Lengthy process, High cost 
→ Applicable to existing vehicles, 

 Low cost 

[표 1-1] 저소음 기반 설계와 소음 저감 운용의 비교 

 

 따라서 본 연구는 UAM의 소음 저감 운용을 다루며 특별히 소음 저감 

착륙 절차에 대해 연구하고자 한다. UAM은 착륙 시 지면과의 거리가 

가까워 지상 소음 영향이 매우 커지고 UAM 착륙장 소인 

버티포트(Vertiport) 주변은 소음 영향을 크게 받는다[8]. 또한 

사람들의 소음에 대한 자각은 UAM 한대에서 발생하는 소음보다는 

다수의 누적된 소음 영향에 더 의존하기 때문에 많은 수의 UAM이 

이착륙하는 버티포트는 주변 지역에 지대한 소음 영향을 준다[9]. 이로 

인하여 버티포트는 UAM 이착륙 시 소음으로 인해 수용력이 제한을 

받게 되고 이는 운항횟수를 제한하며 경제성을 감소시킨다[10]. 

버티포트 주변 소음 영향을 감소시키고 소음으로 제한 받는 버티포트의 

수용력을 증가시키기 위해 소음 저감 착륙 절차의 도입과 연구가 

요구된다. 

 기존 VTOL 항공기인 헬리콥터는 소음 저감 착륙 절차에 대해 많은 

연구가 이루어졌다. 헬리콥터의 소음 저감 착륙 절차는 헬리콥터 착륙 

시에 블레이드와 와류 간의 거리인 Miss-distance를 증가시켜 BVI 

소음의 방사를 최소화하는데 목적을 두었다. 이를 위해서는 로터 면과 

후류의 각도를 증가시켜야 하며 비행 경로 각도의 조정을 통해 후류의 

각도를 변화시킬 수 있다. Fredric H.Schmitz는 Quasi-Static Acoustic 

Mapping 을 이용하여 X-force, 가속도, 비행 경로 각도의 조정을 통해 

BVI 소음을 저감시켜 지상 소음 수준을 낮출 수 있음을 

보여주었다[11]. 특히 비행 경로가 즉 전진/하강 속도는 BVI 강도에 

지배적인 역할을 하며, 전진/하강 속도는 헬리콥터 운용 시 쉽게 통제 

가능한 인자이기 때문에, 헬리콥터의 소음 저감 착륙 절차는 주로 

하강/전진 속도의 변경을 통해 이뤄진다. Helicopter Association 
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International(HAI)는 헬리콥터의 지상 소음 영향을 줄여 대중의 

수용을 높이기 위하여 Fly Neighborly 지침을 발행하였다[13]. Fly 

Neighborly 지침은 착륙 시에 BVI가 커지는 하강/전진 속도가 있음을 

언급하며 Fried egg plot을 통해 높은 BVI 소음 영역을 나타냄으로써 

파일럿이 BVI가 커지는 하강/전진 속도의 영역에 대한 정보를 제공한다. 

Eric Greenwood는 Fried egg plot의 획득을 위하여 Machine 

learning과 헬리콥터 소음 측정 데이터베이스를 이용해 BVI 소음이 

생성되는 헬리콥터 운항 조건을 예측할 수 있는 모델을 제시하였다[14]. 

요약하면 헬리콥터의 소음 저감 착륙 절차는 BVI를 최소화하는 

하강/전진 속도의 조정을 통해 이뤄지고 있다. 멀티로터 형태의 UAM도 

헬리콥터와 같은 회전익기이기 때문에 착륙 시 하강/전진 속도의 조정을 

통해 강한 BVI를 회피하여 소음 저감이 가능하다. 

 

 

[그림 1-1] 소형 헬리콥터의 소음 저감 접근 기법[14] 

 

 하지만 헬리콥터의 소음 저감 착륙 절차를 멀티로터형 UAM에 그대로 

적용하기엔 두가지 부족한 점이 있다. 첫번째로 UAM의 소음 저감 

착륙을 위해서는 헬리콥터 보다 넓은 범위의 비행 경로 각에 대해 지상 

소음 영향을 분석해야 한다. 헬리콥터의 경우 회전익기가 착륙을 위한 

접근시 최대 BVI 소음을 평가하기위해 비행 경로 각이 6도로 

규정되었으며[15], 파일럿의 시계 비행을 위해 일반적인 착륙 접근시 

비행 경로 각이 3~12도로 작아 해당 범위에서 소음 저감 착륙 절차가 

주로 제시 되었다. 하지만 UAM은 향후 자동 비행이 활성화 되어 비행 
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경로 각의 제한을 받지 않고 착륙이 가능하고, 버티포트의 위치에 따라 

주변 건물의 제약으로 인해 높은 비행 경로 각으로 접근하여 착륙을 

해야 할 상황도 발생한다. 따라서 UAM의 소음 저감 착륙을 위해서는 

헬리콥터 보다 넓은 범위의 비행 경로 각에 대해 버티포트 주변 소음 

영향을 분석해야한다. 

 두번째로 UAM은 공력과 소음 특성이 다르다. 우선 헬리콥터는 Pitch 

control 기반으로 운항하지만, 현재 대부분의 멀티로터형 UAM은 

분산형 전기 추진 시스템(Distributed Electric Propulsion, DEP)과 

RPM control 기반으로 운항한다. 따라서 UAM은 운항시 공력 소음의 

주요 인자인 로터 끝단 마하 수(Tip mach number)의 변화가 헬리콥터 

대비 크다. 또한 다수의 로터 채용으로 인하여 로터안에서 발생하는 

Self BVI 뿐만 아니라 로터 간의 상호작용으로 인한 BVI도 발생한다. 

이는 UAM의 소음 저감 착륙 조건이 헬리콥터와 많이 상이할 수 있음을 

의미한다. 

 

1.2 연구 목적 및 내용 

 

 본 연구에서는 멀티로터형 UAM에 대해 비행 속도와 경로 각에 따른 

버티포트 주변 소음 영향도를 분석하고자 한다. 착륙 궤적에 따른 지상 

소음 영향도를 해석하기 위하여 본 연구는 Comprehensive multirOtor 

Noise Assessment(CONA) Framework를 이용하였다[16].  CONA 

framework는 궤적에 따라 지속해서 RPM이 변화하는 멀티로터 형태의 

UAM 소음해석이 가능하다. 해당 방법은 6자유도 비행 시뮬레이션 

환경을 기반으로 하였으며[17], 비행 제어는 Backstepping control 

algorithm을 사용한다[18]. CONA framework는 공력 모델로 Hybrid 

Blade Element Momentum Model(HBEM)[19] 혹은 지정 후류 모델 

중 사용자가 선택할 수 있으며, 해당 연구에서는 Beddoes wake model 

기반의 지정 후류 모델을 이용하였다. 또한 음원 시간 지배 알고리즘을 

이용한 Ffowcs Williams-Hawkings(FW-H)방정식 기반의 음향 

상사법를 톤 소음 예측에 이용하며, 광대역 소음 예측을 위해 반 경험적 

모델인 BPM 모델을 이용한다. 멀티로터 형태의 UAM에 대한 대표적인 

소음 측정 지표가 없는 상황에서 착륙 시간에 따른 소음 영향도의 누적 

효과를 대변하고, ICAO에서 정한 3175kg 이하 소형 헬리콥터의 소음 

측정 지표인 음향노출레벨(Sound Exposure Level, SEL)과[20] 주야 
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소음 레벨 (Day-Night average sound Level, DNL)을 소음 지표로 

사용한다. 운용 조건 중 전진 속도와 하강 속도를 인자로 삼아 버티포트 

주변의 소음 영향도를 소음 지도로 나타내고, 수직 하강 착륙부터 전진 

속도를 갖는 얕은 하강 착륙까지 넓은 범위의 비행 경로 각에 대해 소음 

영향도를 보여주고자 한다. 이를 통해 UAM 착륙 조건에 따른 

버티포트의 주변의 소음 영향을 받는 면적 변화를 나타내어 UAM의 

소음 저감 착륙 절차의 중요성을 강조한다. 

  



 

 6 

2. 수치 해석 기법 

 

2.1 CONA framework 

 

 궤적에 따라 지속해서 RPM이 변화하는 멀티로터 UAM의 소음을 

예측하기 위해서 본 논문은 CONA framework를 이용하였다. CONA는 

[그림 2-1]과 같이 비행 제어 모듈(Flight control module), 공력 해석 

모듈(Aerodynamic module), 시간 재구성 모듈(Time reconstruction 

module), 소음 예측 모듈(Noise prediction module)로 구성되어 있다. 

우선 비행 시뮬레이션을 위해 CONA는 멀티로터의 정보와 궤적을 입력 

값으로 받는다. 비행 제어 모듈과 공력 해석 모듈은 멀티로터가 

임무도의 궤적을 트림 조건을 계산하여 추종할 수 있도록 한다. 시간 

재구성 모듈에서 블레이드의 위치를 예측하여 비행 제어 모듈에서 

계산된 시간 간격을 소음 예측을 위한 시간 간격으로 줄인다. 이후 소음 

예측 모듈에서 각 수음점 마다 소음을 예측하고 멀티로터의 궤적별 소음 

영향도를 소음 지도로써 나타낸다. 

 

 

[그림 2-1] CONA의 흐름도 
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2.2 비행 제어 모듈 

 

 멀티로터의 비행 제어를 위해 Backstepping control algorithm 기반의 

오픈소스가 사용되었다[17]. 멀티로터의 비행 제어는 유도(Guidance), 

위치 제어(Position controller), 자세 제어(Attitude controller) 블록의 

조합으로 이루어 진다.  각 블록이 궤적 추종을 위한 제어 루프를 

형성하며 각각의 블록 및 제어 과정은 다음과 같이 설명 될 수 있다. 

우선 유도 블록은 멀티로터의 궤적 및 시간에 따른 멀티로터의 속도, 

가속도, 방위각도를 생성하며 이 값은 위치 및 자세제어 블록으로 

입력된다. 위치 제어 블록은 병진 운동 및 회전 운동 방정식을 이용하여 

유도블록에서 입력 받은 멀티로터의 위치와 속도를 추종하기 위한 추력, 

롤 각도, 피치 각도를 계산하여 출력한다. 자세 제어 블록은 위치 

제어기의 출력 값과 멀티로터의 방위 각도를 입력 받아 입력 값의 

추종을 위한 모멘트를 출력한다. 즉 위치와 자세 제어 블록에서 각각 

궤적 추종을 위한 멀티로터의 추력과 모멘트가 계산된다. 이는 공력 

해석 모듈로 입력되어 RPM을 추정하며 해당 RPM에서의 추력과 

모멘트를 계산하여 제어 루프를 구성한다. 

 

2.3 공력 해석 모듈 

 

 2.3.1 Blade-Vortex Interaction 

 

 멀티로터는 각각의 로터가 자체 로터에서 발생한 후류의 영향을 받기도 

하지만, 인접한 로터에서 발생한 후류의 영향도 받는다. 이는 Blade-

Vortex Interaction(BVI)를 발생시키며 멀티로터 소음의 큰 영향을 

끼친다. 로터가 회전하면서 블레이드는 로터 면 위아래의 압력차를 통해 

높은 하중이 형성된다. 이때 블레이드 끝단 에서 유동은 압력 

면(Pressure side)에서 흡입 면(Suction side)으로 이동하며 이는 

와류를 형성한다. BVI는 블레이드에서 발생한 와류가 인접 블레이드와 

상호작용하면서 발생한다. 이는 로터면에 매우 높은 충격 하중을 

일으키며 비정상 하중 소음을 급격하게 증가시킨다. 특히 이러한 BVI 

현상은 회전익 비행체가 전진 하강비행시에 로터와 와류의 거리인 

miss-distance의 간격이 가까워질 때 크게 발생하는 것으로 알려져 

있다[21]. 
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 본 연구는 멀티로터의 착륙시 지상 소음 영향을 분석하기 때문에 

멀티로터 하강시 소음에 큰 영향을 주는 BVI를 반영할 필요가 있다. 

기존 CONA framework는 공력모델로서 HBEM을 사용한다. 해당 

모델은 선형 유입류 모델을 사용하여 유입류의 분포가 로터 방위각에 

따라 선형적으로 변화한다. 따라서 후류에 따른 유입류의 변화를 모사할 

수 없기 때문에 BVI를 예측하지 못한다. 따라서 본 연구에서는 지정 

후류 모델을 사용하여 로터 블레이드와 후류 간의 상호작용으로 발생된 

유입류를 계산하고 이를 통해 BVI로 인한 비정상 하중 소음을 

예측하고자 하였다. 

 

 2.3.2 Prescribed wake model  

 

 블레이드 끝단 와류에 의해 형성되는 BVI 소음을 시뮬레이션하기 

위해서는 물리적인 설명을 기반으로 하는 로터 후류 구조에 대한 

모델링이 필요하다. 후류 구조를 모델링하는 방법은 크게 지정 후류 

모델(Prescribed wake model)과 자유 후류 모델(Free wake model)로 

나뉘어 진다. 자유 후류 모델은 로터-후류 상호작용뿐만 아니라 

멀티로터 후류간의 상호작용으로 인한 후류 구조의 변화도 도출할 수 

있어 멀티로터의 후류간섭현상 연구에 사용되어 왔다. 하지만 

자유후류모델은 지정후류모델에 비해 계산 비용이 훨씬 높아 CONA의 

공력모델로서 알맞지 않다. CONA는 해석 궤적에 따라 많은 시간간격이 

포함되므로 각 공력 모델이 전 궤적 해석 시간을 크게 증가시키지 

않아야 한다. 따라서 본 연구에서는 공력 모델로 지정 후류 모델을 

선정하였으며 그 중 전진 비행중에 로터-후류 상호작용을 고려하기 

위하여 Beddoes wake model을 사용하였다. 

 Beddoes wake model은 로터면을 지나는 시간 평균된 유입류 

분포(𝜆𝑖 )를 통해 블레이드의 로터 축방향 후류 구조 궤적(𝑧𝑣)이 추정될 

수 있다는 것을 바탕으로 한다.[22]  

 

  𝑧𝑣 = 𝜇𝑧Δ𝜓𝑣 −∫ 𝜆𝑖𝑑𝜓
𝜓𝑣

𝜓𝑏

  (2.1) 

 

 여기서 Δ𝜓𝑣 = 𝜓𝑏 − 𝜓𝑣 로 wake age를 의미하며, 𝜆𝑖 는 Heysan ＆ 

Katzoff[23]에 의한 실험을 통한 downwash 측정 값으로부터 추론 

되었다. 
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  𝜆𝑖 = 𝜆0(1 + 𝐸𝑥𝑣 − 𝐸|(𝑦𝑣)
3|)  (2.2) 

 

 여기서 𝜆0 는 로터면에 대한 평균 유입류이며 다음의 식에 대해 

수치적방법을 통해 계산할 수 있으며, 

 

  𝜆0 = μ tan𝛼 +
𝐶𝑇

2√(𝜇𝑥 + 𝜆0)
2
  (2.3) 

 

 𝑥𝑣 와 𝑦𝑣 는 각각 𝑥 축과 𝑦 축방향의 후류 궤적을 나타내고 후류가 

자유류에 따른 사이클로드 곡선(Cycloid curve)이라 가정하면 다음과 

같다. 

 

  
𝑥𝑣 = 𝑟𝑣 cos𝜓𝑣 + 𝜇𝑥Δ𝜓𝑣 

𝑦𝑣 = 𝑟𝑣 sin𝜓𝑣 
 

(2.3) 

(2.4) 

 

 

 또한 Beddoes는 𝐸 = χ  로 제시하였으나 일반적으로 𝐸 = χ/2 가 

실험결과 및 Free wake model과 더 잘 맞는 값으로 알려져 있다.[22] 

 Beddoes wake model은 로터 면에 대한 다른 유입류 모델을 도입하여 

확장될 수 있다. Berend G. van der Wall[24]는 Drees'의 횡 방향 

유입류 모델을 도입하고 블레이드의 root cutout을 고려하여 다음과 

같은 유입류 모델을 사용하였다. 

 

  𝜆𝑖 = 𝜆0(1.2 + 𝜒 cos𝜓𝑣 + 𝜒|(sin𝜓𝑣)
3| − 2𝜇𝑥 sin𝜓𝑣)  (2.5) 

 

 유입류 모델에 있어 각 변수들은 최종적으로 계산될 𝑧𝑣를 결정한다.   

앞서 언급한 유입류 모델들은 일련의 물리적 가정들이 적용된 모델이고 

헬리콥터 기반의 모델이다. 따라서 본 연구에서는 Greenwood's[25]가 

소개한 방법을 도입하여 보다 일반적인 방법으로 유입류 모델에 

매개변수를 도입하여 다음과 같이 사용하였다. 

 

 𝜆𝑖 = 𝜆0(𝑤0 +𝑤𝑐𝜒(cos𝜓𝑣 + 𝜒|(sin𝜓𝑣)
3|) − 𝑤𝑠𝜇𝑥 sin𝜓𝑣) (2.6) 

 

 여기서 𝑤0 , 𝑤𝑠 , 𝑤𝑐는 후류 변수이며 각각 평균 유입류 결정 변수, 



 

 10 

횡방향 후류 왜곡 변수, 종방향 후류 왜곡 변수를 의미한다. 가정된 

유입류 분포가 주어지면 식 2.1을 사용하여 다음과 같이 로터 축방향 

후류 궤적을 계산할 수 있다. 

 

 

𝑧𝑣 = −𝜇𝑧Δ𝜓𝑣 + 

{
 
 
 

 
 
 
−𝜆𝑖[𝑤0 − 𝑤𝑠𝜇𝑥𝑦𝑣 +𝑤𝑐𝜒(cos(𝜓𝑣) + 𝜇𝑥𝛥𝜓𝑣 2⁄ 𝑟𝑣 − |𝑦𝑣

3|)]𝛥𝜓𝑣
∙∙∙  (𝑖𝑓 𝑥𝑣 < −𝑟𝑣 cos(𝜓𝑣))

−𝜆𝑖(2 − 𝑒
−𝜁𝜇𝑥)(𝑤0 −𝑤𝑠𝜇𝑥𝑦𝑣 −𝑤𝑐𝜒|𝑦𝑣

3|)𝛥𝜓𝑣
∙∙∙  (𝑖𝑓 cos(𝜓𝑣) > 0)

−𝜆𝑖 (
2(1 − 𝑒−𝜁𝜇𝑥)𝑥𝑣

𝜇𝑥Δ𝜓𝑣
+ 𝑒−𝜁𝜇𝑥) (𝑤0 −𝑤𝑠𝜇𝑥𝑦𝑣 −𝑤𝑐𝜒|𝑦𝑣

3|)𝛥𝜓𝑣

∙∙∙ (𝑜𝑡ℎ𝑒𝑟𝑤𝑖𝑠𝑒)

 
(2.7) 

 
 위 식에서 (𝑤0, 𝑤𝑠, 𝑤𝑐) = (1.0, 0.0, 1.0) 이면, 식 2.2 를 이용한 본래의 

Beddoes wake model 의 후류 궤적과 같다. 또한 Decaying 

coefficient(ξ)는 Beddoes wake model 에서 전진비(μ)가 낮으면 후류 

구조에 불연속적인 구간이 발생하는 것을 막고자 도입하였으며[26], 본 

연구에서는 ξ = 5로 선정하였다. 후류 변수(𝑤0 , 𝑤𝑐 , 𝑤𝑠)는 실험적 방법 

또는 수치적 방법을 통해 결정해야 한다. 본 연구에서는 Free wake 

VLM 기반의 방법인 MultiPA 를 활용하여 후류 변수를 결정하였으며 

이는 2.2.3 절에 자세히 언급하였다. 

 후류 구조의 위치가 결정되면 로터면의 유입류는 Biot-Savart 법칙을 

사용하여 계산된다.  

 

 𝑉𝑖𝑛𝑑⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗ =
𝛤

4𝜋𝑟𝑝
(𝑐𝑜𝑠 𝜃1 − 𝑐𝑜𝑠 𝜃2)𝑒̂ (2.8) 

 

여기서, 

 

 𝑟𝑝 =
|𝑟1⃗⃗⃗  × 𝑟2⃗⃗  ⃗|

|𝑟0⃗⃗  ⃗|
 (2.9) 

 cos 𝜃1 =
𝑟0⃗⃗  ⃗ ∙ 𝑟1⃗⃗⃗  

|𝑟0⃗⃗  ⃗||𝑟1⃗⃗⃗  |
 (2.10) 

 cos 𝜃2 =
𝑟0⃗⃗  ⃗ ∙ 𝑟2⃗⃗  ⃗

|𝑟0⃗⃗  ⃗||𝑟2⃗⃗  ⃗|
 (2.11) 

 𝑒̂ =
𝑟1⃗⃗⃗  × 𝑟2⃗⃗  ⃗

|𝑟1⃗⃗⃗  × 𝑟2⃗⃗  ⃗|
 (2.12) 



 

 11 

 

 
[그림 2-1] Biot-Savart 법칙을 통한 유도속도의 계산 

 

 기존의 Biot-Savart 법칙은 블레이드와 와류 사이의 거리가 0 에 

가까워짐에 따라 유도 속도(𝑉𝑖𝑛𝑑⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗ )가 기하급수적으로 무한대에 접근하여 

특이점이 발생한다. 실제로 Vortex core 는 유한한 반경을 갖으며 

Vortex core 내에서 강체 회전을 하게 된다. 따라서 유도 속도는 

Vortex core 중심에 도달할수록 감소한다. 이러한 수치적 특이성을 

방지하고 실제 유체의 와류를 모사하기 위해 Vatistas 모델[27]을 

사용하였다.  

 

 𝑉𝑖𝑛𝑑⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗ =
𝛤

4𝜋

𝑟𝑝

(𝑟𝑝
2𝑛 + 𝑟𝑐

2𝑛)
1
𝑛⁄
(𝑐𝑜𝑠 𝜃1 − 𝑐𝑜𝑠 𝜃2)𝑒̂ (2.13) 

 

 회전익 블레이드의 끝단 와류의 경우 Vatistas 의 𝑛 = 2 모형에 우수한 

적응성을 보이기에 해당 값을 사용하였다. 또한 식 2-13 에서 

와류순환강도( Γ )와 와류코어반경( 𝑟𝑐 )이 결정되어야 한다. 

와류순환강도는 다음과 같이 로터의 추력 계수를 통해 결정된다. 

 

 𝛤 = 𝑘𝑐𝛺𝑅
𝐶𝑇
𝜎

 (2.14) 

 

 여기서 k는 Beddoes 가 제시한 𝑘 = 2.4를 사용하였다[22]. 
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 와류코어성장(vortex core growth)모델은 Bhagwat and 

Leishman[29]에 의해 수정된 Lamb Oseen 모델을 사용하여 점성 및 

난류 확산과 초기 와류 코어 반경(𝑟0)의 영향을 고려하였다. 

 

 𝑟𝑐 = √𝑟0
2 + 4𝛼𝜐𝛿𝑡 (2.15) 

 

 여기서 𝑟0는 UAV scale 에 대해 코드 길이의 15%로 선정 하였고, 

UAM scale에 대해서는 코드 길이의 5%로 선정하였다. Lamb-Oseen 

constant( α )는 α = 1.25643  로 선정하였고, 𝑡 는 와류가 생성될 

때부터의 시간으로 𝑡 = 𝜓𝑤/𝛺  로 계산될 수 있으며, 𝛿는 겉보기 점도와 

실제 점도의 비율이며 Vortex reynolds number(𝑅𝑒𝑣 )로 다음과 같이 

계산 될 수 있다. 

 

 𝛿 = 1 + 𝑎1𝑅𝑒𝑣 (2.16) 

 𝑅𝑒𝑣 =
2𝛺𝑅𝑐

𝜐

𝐶𝑇
𝜎

 (2.17) 

 

 여기서 𝑎1의 범위는 5 × 10−5에서 4 × 10−4이며[30], 본 연구에서는 

𝑎1 = 2 × 10
−4를 사용하였다.  

 

 2.3.3 Parameterized Beddoes wake model  

 

 식 2.7 의 Parameterized Beddoes wake model 에서 후류 변수는 

멀티로터 구성 및 모델에 따라 달라지며 실험적 방법 또는 수치적 

방법을 통해 결정돼야 한다. 본 연구에서는 MultiPA 를 통해 후류 

변수를 결정하였다. MultiPA 는 회전익에 대한 다양한 로터 구성의 

공기역학 및 공력 소음 분석을 수행하는 Free wake VLM 기반의 

solver 이다[31]. MultiPA 로 해석 대상 모델의 후류 구조를 얻은 후, 

후류 변수를 변화해가며 Δ𝜓𝑣에 따른 𝑧𝑣가 MultiPA 로 구한 후류 구조의 

𝑧𝑣와 가장 유사한 후류 변수를 찾는다. 본 연구에서는 𝑅2을 통해 𝑧𝑣의 

유사성을 평가하였으며, 𝑅2를 목적 함수로 두고 최적화 기법 중 하나인 

Nelder-Mead Simplex Method[32]를 사용하여 후류 변수를 찾았다. 

 [그림 2-3]은 UAM 쿼드로터 모델의 전방 로터에 대해 (μ, α) =

(0.19,0°) 일때 MultiPA 로 구한 후류 구조(검정 실선), Ε = 0.5χ  로 
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가정했을 때 Original Beddoes wake model 로 구한 후류 구조와 최적화 

기법을 통해 후류 변수를 계산하여 구한 후류 구조를 각각 도시 하였다. 

후류 구조는 Δ𝜓𝑣 < 1800º 까지 최적화 범위로 선정 하였다. Original 

Beddoes wake model 은 후류 구조가 아래로 형성되어 MultiPA 의 후류 

구조와 잘 맞지 않으나, 최적화된 후류 구조는 경향을 잘 따라가는 것을 

볼 수 있다. 멀티로터의 경우 전방 로터에서 발생한 후류가 후방 

로터에도 영향을 미쳐 로터-후류 상호작용을 발생시키고 이는 비정상 

하중 소음의 증가를 야기하기 때문에 로터 근처 후류(Near wake) 뿐만 

아니라 로터에서 먼 범위의 후류(Far wake)의 예측도 중요하다. 따라서 

지정후류모델을 멀티로터에 사용하고자 하면 이를 중요시해야 하며, 

Original Beddoes wake model 보다 Parameterized Beddoes wake 

Model 은 멀티로터의 공력 모델에 더 적합하다고 볼 수 있다. 

 

 

[그림 2-2] 자유 후류 모델과 지정 후류 모델의 후류 구조; (a) 

Parameterized Beddoes wake model, (b) Original Beddoes wake 

model, (1) 3차원 그래프, (2) 후류의 높이 변화 

 

  

(a1) (a2) 

(b1) (b2) 



 

 14 

[표 2-1] μ = 0.19, α=0º 에서, 각 지정 후류 모델의 후류 변수와 R2 

 

 후류 변수는 멀티로터 모델 및 각 로터의 위치에 종속적일 뿐만 아니라 

비행 조건도 종속적이다. 따라서 비행 조건에 따른 후류 변수의 변화를 

모델링할 필요가 있다. 본 연구는 X 타입 UAM 쿼드로터형 모델에 대해 

연구를 수행하였으며 쿼드로터가 비행중 외풍이 없고 [그림 2-4]과 

같이 쿼드로터의 앞 방향에서만 자유류가 유입된다고 가정하였다. 또한 

후류 변수를 구할때 각 로터의 RPM 은 모두 같다고 가정하였다. 이에 

따라 비행 조건은 RPM, 자유류의 속도, 피치각도( α )로 선정될 수 

있으며 RPM 과 자유류의 속도는 전진비(μ)로 축소될 수 있다. 따라서 

α와 μ를 독립변수로 두어 후류 변수의 변화를 모델링 하였다. [그림 2-

5]는 멀티콥터 α과 μ에 따른 각 후류 변수의 변화를 나타내고 있다. 

Parameterized Beddoes wake model 을 이용하여 MultiPA 로 후류 

변수를 얻은 결과(산포 점)는 후류 변수가 곡면으로 추정됨을 볼 수 

있다. 따라서 선형 회귀 분석을 통해 이 곡면을 얻었으며, 산포 점에 

맞게 추정된 3 차 다항식은 다음과 같다. 

 

 

𝑤 = 𝛽0 + 𝛽1𝜇 + 𝛽2𝛼 + 𝛽3𝜇
2 + 𝛽4𝛼𝜇 + 𝛽5𝜇

2 + 

𝛽6𝛼
3 + 𝛽7𝛼

2𝜇 + 𝛽8𝜇
2𝛼 + 𝛽9𝛼

3 + 𝛽10𝜇
3 

(2.18) 

 

 여기서 w는 3 개의 후류 변수인 𝑤0 , 𝑤𝑠 , 𝑤𝑐를 의미하며, 각 로터마다 

3 개의 후류 변수를 선형 회귀 모델링을 하였다. 쿼드로터의 경우 로터 

개수와 3 개의 후류 변수가 곱해진 4 × 3 = 12개의 후류 변수가 모델링 

될수 있으나 후류 구조가 자유류 방향 쿼트로터의 중심선 기준으로 

대칭이므로 2 × 3 = 6개의 후류 변수가 모델링 되었다. UAM 쿼드로터 

모델에 대해 식 2.18 을 이용하여 선형회귀분석이 수행되었으며, 

독립변수인 α와 μ는 범위는 𝑤0에 대해 α =  −90°~20° , μ =  0~0.35 

이고, 𝑤𝑆 와 𝑤𝐶 에 대해 α =  −20°~20° , μ =  0.05~0.35  이다. 후류 

Original  

Beddoes wake nodel 

Parameterized  

Beddoes wake model 

(𝑤0, 𝑤𝑠, 𝑤𝑐) = (1.0, 0.0, 0.5) (𝑤0, 𝑤𝑠, 𝑤𝑐) = (0.63, -1.73, 0.54) 

𝑅2 = −0.21 𝑅2 = 0.62 
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변수에 대해 각기 다른 범위에 대해 모델링 된 이유는 𝑤𝑆와 𝑤𝐶은 식 

2.7 에서 알 수 있듯이 μ가 작아지고 α가 커지면 𝑤0대비하여 𝑤𝑆와 

𝑤𝐶 의 영향도가 감소한다. 따라서 최적화 기법을 통해 후류 변수를 

추정할 때 μ가 작고 α 가 큰 경우는 𝑤𝑆 와 𝑤𝐶 를 과대 또는 과소 

추정하여 선형 회귀 모델의 추정 값을 왜곡하게 된다. 따라서 추정 값을 

왜곡하지 않는 범위에서 α와 μ의 범위를 조정하였다. 

 

 

[그림 2-4] 로터의 회전방향과 자유류의 유입조건 
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[그림 2-5] 전진비와 피치각도에 따른 후류 변수의 분포; (a) 전방 로터, 

(b) 후방 로터 

 

 선형 회귀 분석으로 얻은 후류 변수를 평가하기 위하여 𝑅2 를 

이용하였다. 여기서 𝑅2는 선형회귀분석의 평가지표가 아닌 앞서 언급한 

것처럼 후류구조간의 유사성을 확인하는 지표이다. 우선 MultiPA 로 

구한 후류 구조의 𝑧𝑣를 Original Beddoes wake model 로 구한 𝑧𝑣와 

비교하여 그 결과를 𝑅2 로 나타내었다. 또한 MultiPA 로 구한 𝑧𝑣 를 

Parameterized Beddoes wake model 로 구한 𝑧𝑣와 비교하여 그 결과를 

𝑅2로 나타내었고 [그림 2-6]과 같다. Original Beddoes wake model 

대비하여 Parameterized Beddoes wake model 이 𝑅2 = 1에 가까운 

값을 보여주어 MultiPA 와 더욱 유사한 후류 구조로 추정한다. 
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[그림 2-6] 각 모델에 대해 MultiPA와의 후류 구조 유사성 

 

2.4 시간 재구성 모듈 

 

 시간 재구성 모듈(Time reconstruction module)에서는 비행 제어 

모듈과 공력 해석 모듈의 출력을 소음 예측을 위한 입력으로 재구성 

한다. 비행 제어 모듈에서 공력 하중은 로터 회전에 따른 평균 

공력하중으로 구현되었으며 임무도에 따른 시간 단계는 소음 해석을 

위한 시간단계보다 더 크게 설정 되어 있다. 소음 해석을 위해서는 

블레이드의 방위각에 따른 로터의 하중을 추정해야 하며 이를 위해 시간 

단계에 따른 공력 하중의 재구성이 필요하다. 이를 위해 시간 재구성 

모듈은 다음과 같이 수행 되었다. 

 우선 재구성된 시간 단계는 전체 임무도에 따른 평균 RPM 값을 

기반으로 1° 간격으로 설정되었다. 초기 블레이드의 위치를 선정하고 

재구성된 시간 단계에서 RPM 과 공력 하중은 모두 블레이드 방위각 

(a) Front rotor 

(b) Rear rotor 
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위치에서 다시 계산되었다. 계산의 효율을 높이기 위해 각 데이터들은 

선형 보간을 통해 계산되었다. 

2.5 소음 예측 모듈 

2.5.1 톤 소음 예측 

 톤 소음(Tone noise) 예측은 FW-H 음향 상사 방정식을 사용하여 

수음점의 음압을 계산하는 소음 해석 방법인 시간 영역 음향상사법을 

사용 하였다. 톤 소음은 유동장 내 경계층(블레이드 표면)에서 압력 

분포를 알고 있을 때 파동방정식의 해로 나타낼 수 있다. Ffowcs 

Williams 와 Hawkings 는 Lighthill 의 음향상사법을 움직이는 물체에 

적용시켜 지배 미분 방정식을 유도하였으며 다음과 같다[33]. 

 

 

1

𝑐0
2

𝜕2𝑝′

𝜕𝑡2
− 𝛻2𝑝′ =

𝜕

𝜕𝑡
[𝜌0𝑣𝑛𝛿(𝑓)] −

𝜕

𝜕𝑥𝑖
[𝑝𝑛𝑖𝛿(𝑓)]

−
𝜕2

𝜕𝑥𝑖𝜕𝑥𝑗
[𝑇𝑖𝑗𝐻(𝑓)] 

(2.19) 

 

 여기서 𝑓 = 0는 블레이드 표면을 의미하며 𝑝′ 은 음압, 𝜌0 와 𝑐0 는 

교란되지 않은 매질의 평균 유체 밀도와 음속을 나타낸다. 𝑣𝑛 은 

블레이드 표면의 국부 법선 속도이며, 𝑝는 유체에 작용하는 단위 면적 

당 힘이다. 비선형 전단 응력 𝑇𝑖𝑗 는 Lighthill 응력 텐서이며 다음과 

같다. 

 

 𝑇𝑖𝑗 = 𝜌𝑢𝑖𝑢𝑗 − 𝜏𝑖𝑗 + (𝑝
′ − 𝑐0

2𝜌′)𝛿𝑖𝑗 (2.20) 

 

 FW-H 방정식은 운동량, 연속, 상태 방정식을 파동 방정식에 정확하게 

조합한 방정식으로서 다양한 해석적 방법에 의해 여러가지 정밀도를 

갖고 풀 수 있다. FW-H 방정식 우변 3개의 항이 소음 생성항 (Source 

term)이며 각각 홀극(Monepole) 음원항, 쌍극(Dipole) 음원항, 

사중극(Quadrupole) 음원항으로 분류 된다. 음원의 성격에 의해 홀극 
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및 쌍극 음원은 선형 음원(Linear source), 사중극 소음은 비선형 

음원(Nonlinear source)로 구분된다. 선형 음원항은 물체 표면의 

면적분 형태로 표현되고, 사중극 음원항은 물체를 포함하는 체적 적분 

형태로 표현한다. 여기서 사중극 음원항은 원래 Shock 이나 

Turbulence 와 같은 비선형 효과들을 고려하기 위한 것으로서 Mach 

수가 낮은 유동장에서는 그 영향을 무시 할 수 있다[34].  따라서 식 

2.19 의 우변의 첫째항과 둘째항만 각각 정리하면 다음과 같이 독립적인 

선형 방정식으로 나타낼 수 있다. 

 

 
1

𝑐0
2

𝜕2𝑝𝑇
′

𝜕𝑡2
− 𝛻2𝑝𝑇

′ =
𝜕

𝜕𝑡
[𝜌0𝑣𝑛𝛿(𝑓)] (2.21) 

 
1

𝑐0
2

𝜕2𝑝𝐿
′

𝜕𝑡2
− 𝛻2𝑝𝐿

′ = −
𝜕

𝜕𝑥𝑖
[𝑝𝑛𝑖𝛿(𝑓)] (2.22) 

 

 식 2.21 는 두께 소음(Thickness noise) 방정식과 우항의 홀극 음원을 

의미하며, 식 2.22 는 하중 소음(Loading noise) 방정식과 우항의 

이중극 소음원을 의미한다. 두께 소음은 물체의 형상과 두께에 의해 

발생하고 하중 소음은 물체 표면의 하중 분포에 의해 발생한다. 

 위의 두식을 수치적으로 회전하는 블레이드의 소음 예측에 적용하기 

위해 Farassat 이 제안한 Formulation 1A 의 형태를 본 연구에 

사용하였다[35]. 

 𝑝′(𝑥 , 𝑡) = 𝑝𝑇
′ (𝑥 , 𝑡) + 𝑝𝐿

′ (𝑥 , 𝑡) (2.23) 

 

 

4𝜋𝑝𝑇
′ (𝑥 , 𝑡) = ∫ [

𝜌0 𝑣𝑛̇
𝑟(1 −𝑀𝑟)

2
+

𝜌0𝑣𝑛𝑟𝑖̂𝑀𝑖̇

𝑟2(1 − 𝑀𝑟)
3
]
𝑟𝑒𝑡

𝑑𝑆
𝑓=0

 

+∫ [
𝜌0𝑣𝑛𝑐0(𝑀𝑟 −𝑀

2)

𝑟2(1 − 𝑀𝑟)
3

]
𝑟𝑒𝑡

𝑑𝑆
𝑓=0

 

(2.24) 
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4𝜋𝑝𝐿
′ (𝑥 , 𝑡) = ∫ [

𝑝̇ 𝑐𝑜𝑠 𝜃

𝑐0𝑟(1 −𝑀𝑟)
2
+

𝑟𝑖̂𝑀𝑖̇ 𝑝 𝑐𝑜𝑠 𝜃

𝑐0𝑟(1 −𝑀𝑟)
3
]
𝑟𝑒𝑡

𝑑𝑆
𝑓=0

+∫ [
𝑝(𝑐𝑜𝑠 𝜃 −𝑀𝑖𝑛𝑖)

𝑟2(1 − 𝑀𝑟)
2

𝑓=0

+
(𝑀𝑟 −𝑀

2)𝑝 𝑐𝑜𝑠 𝜃

𝑟2(1 − 𝑀𝑟)
3

]
𝑟𝑒𝑡

𝑑𝑆 

(2.25) 

 

 여기서 𝑝𝑇
′ 는 블레이드 회전에 의한 두께 소음을 pL

′ 은 블레이드 

표면에서의 하중 변화에 의한 하중 소음을 나타내며 각각 홀극 음원항과 

이중극 음원항에 해당된다. 

 CONA framework 는 FW-H 방정식의 Convective wave equation 

기반으로 Farassat's Formulation 1A 를 확장한 Formulation 1C 를 

이용하여 Mean flow 또는 Turbulance 로 대기 상태를 고려한다[36]. 

Formulaton 1C 에서 Mean flow(𝑈0⃗⃗ ⃗⃗ )를 𝑈0⃗⃗ ⃗⃗ = 0으로 두면 Formulation 

1A 로 바꿀수 있으며 소음 예측 모듈에서 Mean flow 에 따라 공식을 

선택적으로 사용할 수 있다. 본 연구에서는 외풍과 대기 상태를 

고려하지 않기 때문에 Formulation 1A 기반으로 톤 소음 예측을 

진행하였기에 해당 공식에 대해 다루었다. 

 음향 상사 방정식과 로터의 움직임이 결정 되면 식 2.25 와 2.26 의 

수치적 적분을 위한 알고리즘이 수행되어야 한다. 식 2.25 와 2.26 에서 

하첨자 ret는 지연시간(Retarded time, τ)에 대한 적분을 의미 한다. 즉 

τ에 대해 수치적 적분이 수행되어야 하며 수음점 시간(Observer time, 

t)를 먼저 선택하고 해당 t에 대한 τ을 식 2.26 와 같이 계산한다. 이는 

지연 시간 알고리즘(Retarded-time algorithm) 이라 불리며 

WOPWOP[37] 등에서 사용되는 가장 일반적인 방법이다. 

 

 τ = t − r(τ)/𝑐0 (2.26) 

 

 하지만 이 방법은 쿼트로터 전체 임무도에 대해 소음 분석을 할 때는 

계산 비용을 증가시키는 방법이다. 지연 시간 τ에 대한 음원 위치를 

찾기 위해서는 좌표 변환 행렬이 필요한데, 변환 행렬은 지연 시간 τ에 

대한 함수이며 t와는 무관 하다. 블레이드의 각 격자점 마다 지연 시간 
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τ가 다르기 때문에 하나의 시간 간격에 대해 각 격자점 마다 좌표 변환 

행렬을 계산해야 하며 이는 결국 계산 비용을 증가 시킨다.  

 따라서 CONA framework 는 지연시간 알고리즘 대신 음원 시간 지배 

알고리즘 (Source-time dominant algorithm)을 사용하였다[38]. 음원 

시간 지배 알고리즘은 지연시간 τ를 먼저 선택함으로서 하나의 시간 

간격에 대해 좌표 변환 행렬 계산을 한번만 수행한다. 도달 시간 t는 각 

격자점 마다 다르기 때문에 동일한 수음점 시간 𝑡에대해 음압을 보간 및 

합산 해주어야 한다.  쿼드로터 전체 임무 시간은 평균 RPM 에 대해 

1° 간격씩 많은 시간간격을 포함할 것 이기 때문에 음원 시간 지배 

알고리즘은 지연 시간 알고리즘 보다 더 효율적이다. 

 CONA framework 는 Blade element theory(BET)기반으로 공력 

해석이 수행되었다. 따라서 Lifting line source 기반의 소음 예측이 

필요했다. 이를 위해 두께 소음과 하중 소음을 적절하게 모델링 할 

필요가 있었다. 일반적으로 두께 소음은 익형의 흡입면(Suction side)과 

압력면(Pressure side)을 포함한 블레이드 형상을 고려하여 예측해야 

한다. 따라서 블레이드 표면 격자를 구성하여 각 표면 격자를 개별적인 

소음원으로 간주 하였다. 하중 소음은 Chordwise compact 

source 가정을 고려하여 계산 되었으며, 양력 및 항력은 블레이드 길이 

방향 격자에 대한 점 소스로 간주 되었다. 양력과 항력이 합산 벡터는 

식 2.25 에서 표면 요소의 법선 벡터(𝑛𝑖)로 간주 되었으며 표면 압력을 

기반으로 하는 식 2.25 의 소음 예측에 사용되었다. 

 

2.5.2 광대역 소음 예측 

 광대역 소음은 Brooks, Pope, and Marcolini broadband noise 

model(BPM)을 이용하여 예측되었다. BPM 모델은 NACA0012 익형을 

이용한 풍동 실험을 통해 익형 자체 소음에 대한 반경험식 모델을 제시 

하였다[39]. BPM 모델은 Turbulent Boundary Layer-Trailing 

Edge(TBLTE) noise, Laminar Boundary Layer-Vortex Shedding 

(LBLVS), 그리고 Bluntness Vortex Shedding(BVS) noise 를 예측 할 

수 있다. BPM 모델은 NACA 익형의 정상 유동(Steady flow) 기반한, 

반경험식 모델이지만, 준 정상가정에서 BET 를 이용한 로터 광대역 

소음 예측에 널리 적용되어 왔다[40,41]. 따라서 본 연구에서도 BPM 

모델을 사용하여 광대역 소음을 예측 하고자 하였다. 
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3. 공력 예측 및 소음 예측 검증 

 

 CONA framework는 로터 스케일과 비행 상태에 따라 UAV 단일 로터 

호버링, UAV 단일 로터 전진 비행, UAM 쿼드로터 전진 비행에 대해 

검증이 이뤄 졌다. 공력 모델은 BET기반으로 HBEM에 적용된 선형 

유입류 모델(Linear inflow model)과 2.2절에 언급된 지정후류모델을 

사용하였으며 지정후류모델에서 후류 변수는 MultiPA로 구한 후려 

구조를 통해 얻었다. BET는 블레이드 단면에 대한 공력 

테이블(Aerodynamic tables)이 필요하며 이는 ANSYS Fluent CFD를 

통해 얻었다.   

 

3.1 UAV scale: 단일로터 호버링 

 

 UAV scale에서 단일 로터 호버링 검증은 DJI Phantom2 의 DJI9450 

블레이드로 이루어졌다. 선형 유입류 모델과 지정후류모델을 이용한 

공력해석 결과가 실험 결과(Expt.1 Expt.2 Expt.3 ,[42,31,43])와 비교 

검증 되었다. [그림 3-1]을 보면 공력 실험 결과들은 로터의 제조 

공정상 오차와 측정장비의 오차로 인하여 약간 상이한 결과를 나타낸다. 

두 모델에 대한 추력과 로터 토크의 해석 결과는 실험결과와 유사한 

경향을 보인다.  

 

 

[그림3-1] 단일로터 호버링 에서 추력 및 토크의 예측 값과 실험 값 

 

 소음 예측 결과는 NASA에서 제공한 실험 결과와 OVERFLOW2 

CFD를 이용한 Acoustic analogy(OF-PSU WOPWOP)로 얻은 소음 

(a) Thrust (b) Torque 
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예측 결과와 비교 검증 되었다. 소음 실험은 로터 회전속도 N =

5400 RPM 에서 수행되었다. 수음점의 자세한 위치는 [그림 3-2]에 

도시 하였으며, 5개의 마이크로폰(Microphone)는 로터 중심점에서 로터 

반경 10배의 거리로 선정 되었다. 1차 Blade Pass Frequncy(BPF)에 

대해 로터면 기준 −45°~45°  범위에서 소음 지향성 패턴(Directivity 

pattern)이 비교되었고, −22.5°  위치에서 BPF에 대해 소음 주파수 

스펙트럼(Noise spectrum)이 비교되었다. [그림3-3]을 보면 1차 

BPF에 대한 지향성 패턴은 두 모델 모두 실험결과 및 OF-PSU 

WOPWOP결과와 일치하였으며, 소음 주파수 스펙트럼은 2nd BPF까지 

유사한 결과를 보였다. 호버링의 경우 3rd BPF 이상 주파수에서 두 

모델 및 OF-PSU WOPWOP 모두 실험결과와 상이한 결과를 보였는데, 

이는 모터특성으로 인한 RPM 미세 변동을 반영하지 않았기 때문으로 

생각된다[44].  

 

 

[그림 3-2] 단일로터 호버링 실험의 마이크로폰 위치 

 

 

[그림 3-3] 단일로터 호버링에서 소음의 실험 값과 예측 값 

 

 

(a) Directivity pattern (b) BPF 



 

 24 

3.2 UAV scale: 단일로터 전진 비행 

 

 UAV scale에서 단일 로터 전진 비행 검증은 eHang Ghost Drone 3.0 

의 블레이드로 이루어졌다. 선형 유입류 모델과 지정후류모델을 이용한 

공력 해석 결과가 실험 결과와[45] 비교 검증 되었다. 비행 조건은 

자유류 속도 𝑈∞ = {10m/s, 15m/s} , 로터 피치 각도 α = 10°이며, 해당 

비행 조건에서 후류 변수는 MultiPA를 통해 얻어졌다. 공력 해석 

결과는 [그림 3-4]와 같이 실험결과와 유사한 결과를 보여주었다. 

 

 

[그림 3-4] 단일로터 전진 비행에서 추력 및 토크의 실험 값과 예측 값; 

(1) U∞= 10 m/s, (2) U∞= 15 m/s 

 

 소음 예측 결과는 무향 풍동실에서 수행된 실험결과와[45] 비교 검증 

되었다. 기존 연구에서 소음 실험은 로터 회전속도 N = 7000 RPM에서 

수행되었다.  수음점의 위치는 [그림 3-5]에 도시 하였으며, 16개의 

마이크는 로터 중심점에서 로터 반경 8배의 거리로 선정 되었다. 

Overall Ssound Pressure Level(OASPL)에 대해 로터의 방위각 

(a1) Thrust (b1) Torque 

(a2) Thrust (b2) Torque 
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방향으로 22.5° 의 간격으로 소음 지향성 패턴이 비교되었으며, 

0° 위치에서 BPF에 대해 소음 주파수 스펙트럼(Noise spectrum)이 

비교되었다. [그림 3-6]의 지향성 패턴을 보면 지정 후류 모델이 선형 

유입류 모델 보다 실험 값과 유사한 경향을 보이며, 소음 주파수 

스펙트럼 또한 1차~5차 BPF까지 지정 후류 모델이 선형 유입류 모델 

보다 실험 값과 유사한 경향을 보인다. 이는 로터에 자유류가 유입되는 

조건에서 로터-후류 상호작용을 고려 할 수 있는 지정후류모델이 소음 

예측에 있어서 선형 유입모델보다 더 알맞은 모델임을 보여준다. 비교적 

낮은 마하 수를 갖는 UAV도 BVI 현상이 분명 존재하기 때문에 BVI가 

지배적인 비행 조건에서는 지정 후류 모델과 같이 해당 현상을 모사 할 

수 있는 모델을 사용해야 한다. 

 

 

[그림 3-5] 단일로터 전진 비행 실험의 마이크로폰 위치 
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[그림 3-6] 단일로터 전진 비행에서 소음의 실험 값과 예측 값; (1) U∞= 

10 m/s, (2) U∞= 15 m/s 

 

3.3 UAM scale: 쿼드로터 전진 비행 

 

 UAM scale에서 멀티 로터 전진 비행 검증은 NASA의 Concept 1인승 

UAM으로 이루어 졌다. 기존 연구에서[46,47] 해당 모델에 대해 

고해상도 회전익기 수치 해석 도구인 HPCMP CREATETM-AV 및 

Helios로 해석 되었고, 이는 PSU-WOPWOP을 통하여 소음이 예측 

되었다. 비행 조건은 로터 회전속도 N = 662 RPM , 자유류 속도 𝑈∞ =

30 m/s , 비행체 피치각도 α = 8.49°  이다. 블레이드의 피칭 및 플래핑 

조건과 자세한 형상은 기존 연구에서 확인 할 수 있다. 수음점의 위치는 

[그림 3-7]에 도시 하였으며, 8개의 수음점은 비행체 중심으로부터 

로터 반경 10배 거리에 위치한다. 검증을 위해 상기 연구결과를 지정 

후류 모델로 해석한 결과와 비교하였다. 비행 조건에서 후류 변수는 

MultiPA를 통해 얻어졌다. 

(a1) Directivity pattern (b1) BPF 

(a2) Directivity pattern (b2) BPF 
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[그림 3-7] 쿼드로터 전진 비행 수치 해석의 수음점 위치 

 

 소음 해석 결과가 A-weighted OASPL에 대해 로터의 방위각 

방향으로 45° 의 간격으로 소음 지향성 패턴이 비교되었으며, 

0°위치에서 1 3⁄ Octave band로 소음 주파수 스펙트럼이 비교되었다. 

[그림 3-8]의 소음 지향성 패턴을 보면 최대 5 dBA이내로 고해상도 

기법과 유사한 결과를 보여주고 있다. [그림 3-9]의 소음 주파수 

스펙트럼은 소음 값은 다소 차이가 있으나 주파수에 따라 경향은 

비슷하게 추정하는 것으로 나타낸다. 소음 스펙트럼을 정확하게 

예측하기 위해서는 가장 지배적인 소음원인 BVI에 대해 정확한 모사가 

필요하다. 하지만 지정 후류 모델의 한계로 Near wake의 모사가 

부정확하여 소음 스펙트럼에서는 다소 차이가 나는 결과를 나타내었다. 

OASPL에 대해 지향성 패턴을 비교적 정확하게 예측하는 것을 보면, 

소음 에너지의 크기는 지정 후류 모델로 충분히 모사가 가능한것으로 

판단된다. 고해상도 기법인 CFD의 비용을 고려해보았을 때, 본 연구의 

해석 모델로 소음 분석을 효율적으로 수행할 수 있다. 
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[그림 3-8] 쿼드로터 전진 비행에서 소음 지향성 패턴의 예측 값 비교 

 

 

[그림 3-9] 쿼드로터 전진 비행에서 소음 주파수 스펙트럼의 예측 값 

비교 

 

  

(a) @0º (b) @180º 
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4. 버티포트 주변 소음 영향 해석 

 

 이번 장에서는 단일로터와 쿼드로터에 대해 검증된 CONA 

framework를 이용하여 UAM 착륙 조건에 따른 버티포트 주변의 소음 

영향도를 보여준다. 우선 각 착륙 조건에 따라 Sound Exposure 

Level(SEL)로 소음 지도를 도시하였다. 소음 지도의 소음 값을 공간에 

대해 평균하여 착륙 조건별 소음 영향도를 얻음으로써 소음이 높은 착륙 

조건을 식별하고자 하였다. 이를 통해 Day-Night Sound 

Level(DNL)을 이용하여 착륙 조건에 따라 UAM 소음 영향을 받는 

등고선의 면적을 보여주고자 한다. 

 

4.1 해석 대상 모델 

 

 해석 모델은 쿼드로터 검증 모델로 사용한 NASA의 1인승 Concept 

UAM이다. 해당 모델은 Rotor RPM control 기반 모델과 Rotor pitch 

control 기반 모델이 있으며[48] 본 연구에서는 RPM control 모델을 

사용하였다. 기본적인 UAM의 제원을 [표 4-1]에 표기하였다. Blade의 

형상은 쿼드로터 검증 모델의 형상으로 사용하였다. 검증을 진행했던 

모델은 Rotor pitch control 기반 모델이기 때문에 Collective pitch 

각도를 10도를 높여 사용하였다.  

 

 

[그림 4-1] NASA의 1인승 concept UAM [46] 
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[표 4-1] 해석 대상 모델의 제원 

 

4.2 착륙 조건 선정 

 

 착륙 궤적은 [그림 4-2]와 같이 2차원 움직임으로 단순화 되었다. 

착륙 단계는 "순항 비행(Cruise flight) - 접근 속도까지 

감속(Decelerate to approach speed) - 하강 속도까지 

가속(Accelerate to vertical speed) - 하강 비행(Steady descent) - 

호버링을 위한 감속(Decelerate to stop)" 으로 구성되어 있다. 지상 

수음점 평면(Ground observer plane)은 쿼트로터의 궤적과 버티포트의 

주변부를 충분히 포함 할 수 있도록 3500m × 1000m  로 선정되었으며, 

해당 평면에 12 × 7 = 84 개의 수음점을 위치시켰다. 착륙 궤적 결정 

변수는 거리(𝐷 ), 고도(𝐻 ), 진입시 순항 속도( 𝑉𝑐 ), 가속도( 𝑎 ), 접근 

속도( 𝑉𝑎 ), 비행 경로 각도( 𝛾 )로써 해당 변수가 결정되면 쿼드로터의 

궤적이 결정된다. 여기서 { 𝐷 , 𝐻 , 𝑉𝑐 , 𝑎 }는 고정 값으로 { 𝑉𝑎 , 𝛾 }는 

독립변수로 선정하여 독립변수의 변화에 따른 소음 영향도를 분석하고자 

하였다. 또한 본 논문에서 말하는 착륙 조건(Landing condition)은 

독립변수인 𝑉𝑎 와 𝛾 를 의미한다. 접근 속도는 𝑉𝑎 = 5 m/s ~ 30 m/s , 

비행 경로 각도는 γ = 5°~90°의 범위로 각각 선정하여 넓은 범위의 착륙 

조건을 포함하고자 하였다. 여기서 비행 경로 각도가 γ = 90°이면 수직 

하강을 의미한다. 쿼드로터는 비행 경로 각도가 크고 하강 속도가 

빠르면 Vortex Ring State (VRS)에 진입할 위험성이 있다. 따라서 접근 

속도와 비행 경로 각도에 따른 VRS 영역을 Newman model[49]로 

파악한 후 해당 영역을 회피하는 범위에서 착륙 조건을 선정 하였다. 

해석 대상으로 선정된 착륙 조건은 [그림 4-3]에서 확인할 수 있다. 

 

Properties Value 

Gross weight 1325 lb (601 kg) 

Rotor radius 6.5 ft (2.0 m) 

Disk loading 2.5 lb/ft2 

Cruise speed 70 knots (130 km/h) 

Number of rotors 4 

Blade per rotor 3 

Propulsion type Electric 
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[그림 4-2] UAM의 착륙 궤적과 지상 수음점 평면 

 

[표 4-2] 착륙 궤적 결정 변수  

 

 

[그림 4-3] 해석 대상으로 선정된 착륙 조건 영역 

 

 

Parameters Symbol Value 

Distance D 2500 m 

Altitude H1 150 m 

Meter fixed H2 10 m 

Cruise speed 𝑉𝑐 36 m/s 

Approach speed 

(Horizontal speed) 

𝑉𝑎 

(= 𝑉𝑥) 
5 m/s ~ 20 m/s 

Flight path angle γ −90° ~ − 5° 

Accelelation 𝑎 0.1 g 
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4.3 단일 착륙 조건 결과 

 

 CONA framework를 이용하여 착륙 조건 (𝑉𝑎 , 𝛾)=(12m/s, 10°) 대해 

비행 시뮬레이션 및 소음 분석이 먼저 수행되었다. 총 착륙 시간은 

130초 이며, 시간에 따른 RPM 변화와 쿼드로터 속도 변화가 [그림 4-

4]에 도시 되었다. ①단계부터 ⑤단계는 앞절에서 설명한 것처럼, "①: 

순항 비행, ②: 𝑉𝑎까지 감속, ③: 𝑉𝑧까지 감속, ④: 하강 비행, ⑤: 정지 

시까지 감속"을 의미하며 각 비행 단계가 변화할 때 트림 상태가 

변화하기 때문에 RPM의 변화가 이뤄진다. 비행 제어 모듈을 통해 각 

단계마다 RPM이 트림 조건에 맞게 조정되며, 정상 상태(Steady 

state)인 ①단계와 ④단계는 RPM이 일정하고 가/감속이 이뤄지는 ②, 

③, ⑤단계는 RPM 변화가 일어난다. 또한 해석 대상 쿼드로터의 로터 

배치가 X타입 이므로 전방 로터(1번, 2번)와 후방 로터(3번, 4번)로 

구분되어 RPM이 분기됨을 알 수 있다. 

 

 

[그림 4-4] 착륙 조건 𝑽𝒂 = 𝟏𝟐𝐦/𝐬, 𝜸 = 𝟏𝟎°에서 시간에 따른 RPM 및 

쿼드로터 속도 변화 

 [그림 4-6]는 착륙 지점(Landing zone)에서 A-weighted OASPL의 

변화이다. 비행시간 40초 근방에서 소음이 급격히 변화 하는데, 이는 

감속을 위한 트림 상태의 변화로 인하여 소음방사패턴의 변화로 인해 

착륙지점에서의 소음 값이 감소한것이다. 

 비행 조건에 대한 소음 영향도를 대변하기 위해서 음향노출레벨(Sound 

① ② 

③ 

④ ⑤ 
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Exposure Level, SEL)이 계산되었다. SEL은 일정 지속시간동안 소음 

값을 적분함으로서 각 수음점마다 시간에 의한 소음 노출 정도를 

나타낸다. 우선 다음과 같이 T = 1 sec마다 등가소음레벨(Equivalent 

sound level, L𝑒𝑞)이 계산되었으며, 

 

 𝐿𝑒𝑞 = 10 log10
1

𝑇
∫

𝑝2(𝑡)

𝑝0
2

𝑇

0

𝑑𝑡 (4.1) 

 

이는 일정 시간 간격 안에서 적분 되어 SEL로 계산된다. 

 

 𝑆𝐸𝐿 = 10 log10
1

𝑇0
∫ 10𝐿𝑒𝑞/10𝑑𝑡
𝑡1

𝑡0

 (4.2) 

 

여기서 𝑇0는 Reference time interval을 나타내며 𝑇0 = 1 sec이다. 또한 

∫  
𝑡1
𝑡0

는 [그림 4-6]과 같이 최대 소음에서 10 dB  감소할 때까지의 

시간간격 동안 적분 됨을 의미한다. 결과적으로 소음 지도는 [그림 4-

7]와 같이 착륙 시간 동안 착륙지점 근처의 소음 영향을 SEL로서 

보여준다. 

 

 

[그림 4-5] 쿼드로터 착륙 과정 중 비행 궤적과 소음 지도 
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[그림 4-6] 착륙지점에서 쿼드로터 소음 변화 

 

 

[그림 4-7] SEL로 예측된 착륙지점 근처의 소음 지도 

 

4.4 다중 착륙 조건 결과 

 

 다중 착륙 조건에 대해 소음 영향도를 확인하기 위하여 착륙 조건별 

소음 영향도 그래프가 [그림 4-8]과 같이 도시 되었다. 우선 [그림 4-

8]좌측에 있는 착륙 조건에 따른 소음 지도를 공간에 대해 평균하여 

하나의 값으로 나타내었다. 이를 착륙 조건(𝑉𝑎 , 𝛾 )과 식 4.3과 4.4를 

통해 수평 속도( 𝑉𝑥 )와 수직 하강 속도( 𝑉𝑧 )에 따른 소음 영향도로 

도시하였다. 

 

 𝑉𝑥 = 𝑉𝑎 (4.3) 

 𝑉𝑧 = 𝑉𝑥tan (𝛾) (4.4) 

 

10 dBA 

Integral over 

time 
→ SEL 
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[그림 4-8] 착륙 조건별 소음 영향도 그래프의 생성 과정 

 

 [그림 4-8]의 우측에 있는 착륙 조건별 소음 영향도 그래프로서 해당 

범위의 착륙 조건에서 소음이 높은 착륙 조건과 낮은 착륙 조건을 

식별할 수 있다. 이를 통해 UAM 착륙시 버티포트 주변 소음 영향도를 

줄이기 위한 착륙 조건 제시가 가능하다. 

 해당 그래프에서 소음 값의 강도와 착륙 조건에 따라 총 3개의 중요한 

영역으로 구분하였다. 3개의 영역은 각각 수직 하강 영역(Vertical 

descent), 소음이 높은 영역(High noise region), 소음이 낮은 

영역(Low noise region)이며 [그림 4-9]와 같다. 다음 절에서 각 

영역에 대한 의미와 분석 결과를 설명하였다. 

 

 

[그림 4-9] 착륙 조건별 소음 영향도 
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4.4.1 수직 하강 영역 

 

 수직 하강 영역은 쿼드로터가 착륙시 수직으로 하강하거나 매우 높은 

비행 경로 각도로 하강하는 경우 이다. 해당 영역은 소음이 가장 낮은 

영역이다. 이는 후류가 수직방향으로 빠져나가 로터-후류 상호작용이 

발생하지 않고 유입류의 분포가 로터의 방위각 방향으로 일정하여 

비정상 하중 소음(Unsteady loading noise)이 매우 낮기 때문이다. 비록 

해당 영역이 소음 값이 가장 낮긴 하지만 수직 하강 착륙은 다음과 같은 

이유로 권고되는 착륙 방법이 아니다. 

 첫번째로 높은 하강 속도를 갖고 지속적으로 수직 착륙하는 것은 

쿼드로터에 매우 위험한 와류고리상태(Vortex Ring State, VRS)로 

진입하게 한다[50]. [그림 4-10]의 빗금 영역은 앞서 4.2절에서 구한 

VRS영역이며 쿼드로터가 빠르게 수직 하강시 쿼드로터의 VRS진입의 

위험성을 가중시킴을 알 수 있다. 

 두번째로 VRS를 회피하기 위해 낮은 하강 속도를 갖고 수직 하강하는 

것은 쿼드로터 에너지 소모량을 극적으로 증가시킨다. [그림 4-10]은 

각 착륙 조건에 따른 에너지 소모량을 단순히 로터의 토크 값으로 

계산하여 나타낸 것이다. 하강속도가 낮으면 착륙 시간이 길어지고, 

수직 하강은 요구 동력(Required power)이 증가하여 에너지 소모량이 

증가한다. 기존 연구에서도 수직 하강은 쿼드로터 에너지 소모량이 

크기에 권고되지 않는 착륙 방법 이다[50]. 

 

 

[그림 4-10] VRS 영역과 착륙 조건에 따른 에너지 소모량 
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4.4.2 소음이 높은 영역 

 

 소음이 높은 영역은 𝑉𝑥 = 12𝑚/𝑠를 중심으로 넓은 비행 경로 각(5° <

γ < 15°)에 걸쳐 형성되어 있다. 해당 영역은 로터-후류 상호작용으로 

인한 BVI의 강도가 높아 가장 높은 소음 영향을 보여준다. [그림 4-

11]는 각 착륙 조건의 로터 후류 궤적과 각 로터의 dFz/dψ  분포를 

보여준다. 여기서 dFz/dψ는 블레이드 격자의 방위각에 대한 수직력의 

미분 값(The azimuthal derivative of sectional normal force)이며 

Farassat Formulation 1A에서 비정상 하중 소음의 주요 음원 항을 

의미한다[46].  

 

 

 

(a1) dFz/dψ (a2) Wake structure 

(b1) dFz/dψ (b2) Wake structure 
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[그림 4-11] 착륙 조건별 로터의 𝐝𝐅𝐳/𝐝𝛙  분포와 후류 구조; (a) 𝑽𝒂 =

𝟏𝟐 𝐦/𝐬 𝜸 = 𝟓°, (b) 𝑽𝒂 = 𝟏𝟐 𝐦/𝐬 𝜸 = 𝟏𝟎° (c) 𝑽𝒂 = 𝟐𝟎 𝐦/𝐬, 𝜸 = 𝟏𝟓° 

 

 [그림 4-11]을 보면 소음이 낮은 영역에 해당하는 c의 경우 후류가 

로터 위쪽으로 형성됨을 알 수 있다. 이로 인해 로터-후류 상호작용이 

덜 발생하여 (c1)에서 dFz/dψ의 강도가 상대적으로 낮음을 볼 수 있다. 

이와 반대로 소음이 강한 영역에 해당하는 (a)와 (b)는 로터-후류 

상호작용이 활발히 발생하여 dFz/dψ의 강도가 높다. 이는 비정상 하중 

소음의 크기를 증가시키며 결국 소음 영향도를 크게 만든다. (a)와 

(b)의 특징을 구분해보면, (a)의 경우 γ가 (b)대비 낮기 때문에 로터간 

상호작용 보다는 낮은 Tip-path plane angle에서 발생하는 Self BVI가 

발생한다. (b)의 경우 (b1)을 보면 후방 로터(Rotor3, Rotor4)의dFz/

dΩ의 강도가 더욱 높은 것으로 보아 전방 로터(Rotor1, Rotor2)의 

후류와 후방 로터의 상호작용으로 인한 BVI가 강하게 나타난다. 즉, γ가 

낮으면 Self BVI의 영향이 커지며 γ가 높으면 로터간 상호작용(예시: 

전방 로터의 후류와 후방 로터의 상호작용)으로 인한 BVI가 커진다. 

요약하면 넓은 범위의 γ에서 강한 BVI가 나타나며 이는 해석 대상 

모델에 있어서 γ 조정을 통한 소음 저감 착륙의 어려움을 보여준다. 

 

4.4.3 소음이 낮은 영역 

 

 소음이 낮은 영역은 𝑉𝑥 가 높고 γ가 큰 착륙 조건으로, 쿼드로터가 

상대적으로 빠르고 경사지게 착륙하는 조건이다. 해당 영역은 [그림 4-

11]의 c와 같이 𝑉𝑥와 γ가 크기 때문에 로터 후류가 위로 빠져나간다. 

따라서 로터와 후류의 거리인 Miss-distance가 커서 BVI의 강도가 

비교적 낮다. 또한 [그림 4-12]를 보면 해당 영역은 로터 끝단 마하 

(c1) dFz/dψ (c2) Wake structure 
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수(Tip mach number)가 낮게 형성되어 있다. 이는 착륙시 수평 속도인 

𝑉𝑥 가 높기 때문에 요구 동력(Required power)가 낮아 트림 조건을 

만족하는 RPM이 낮기 때문이다. [그림 4-13]은 [그림 4-12]의 A와 

B에 해당하는 착륙 시간별 로터 RPM변화이다. 후방로터에서 A와 B의 

RPM 차이가 최대 170RPM 정도로 벌어지며 이는 로터 끝단 마하 수의 

상당한 차이를 유발한다.  따라서 Pitch control 기반의 회전익기는 수평 

속도가 빠르게 형성되어도 RPM이 낮아지지 않지만, RPM control 

기반의 회전익기는 RPM이 낮아지기 때문에 낮은 소음 영향도에 기여할 

수 있다.  

 

 

[그림 4-12] 착륙 조건에 따른 로터 끝단 마하 수 

 

 

[그림 4-13] 착륙 조건 A와 B에서 시간에 따른 RPM 변화 



 

 40 

4.5 착륙 조건에 따른 버티포트 주변 소음 영향 분석 

 

 이번 절에서는 UAM의 착륙 조건에 따른 버티포트 주변 소음 영향을 

면적으로 나타내어 UAM의 소음 저감 착륙 절차의 중요성을 강조하고자 

한다. 소음의 영향을 받는 면적의 등고선을 확인하기 위해 DNL을 

사용하여 소음 영향을 받는 면적을 계산하였다. DNL은 다음과 같이 

계산될 수 있다. 

 

 𝐷𝑁𝐿 = 10𝑙𝑜𝑔 [
1

𝑇
∑10

(𝑆𝐸𝐿𝑖+𝑊)𝑖
10

𝑁

𝑖=1

] (4.5) 

 

 여기서 𝑇는 reference time이고, 𝑁은 UAM의 착륙횟수이다. 𝑊는 

소음 가중치 이며 오후10시부터 오전7시 사이의 착륙은 가중치 𝑊 =

10 dBA  선정되며 이외의 시간은 𝑊 = 0 dBA  이다. 각 변수의 의미와 

값을 [표 4-3]에 정리하였다. 

 

Symbol Meaning Value 

T Reference Time 86,400 sec (1 day) 

W 
Weighting 10 dBA 
(10 PM to 7 AM) 

0 dBA 
(No landing at night) 

N Number of landings 420 landings (1 day) 

[표 4-3] DNL 결정 변수 

 𝑇 는 하루를 초단위로 계산한 값이며, 𝑊 는 밤에 착륙이 없다고 

가정하여 𝑊 = 0 dBA로 두었다. 𝑁은 한국형 도심항공교통(K-UAM) 

로드맵을 참고하여 2035년 서울의 UAM 예상 운영 대수와 버티포트의 

개수를 나눈 값으로 가정하였다. 또한 버티포트의 착륙 

회랑(Corridor)는 한곳으로 가정하였다. 

 버티포트 주변 소음 영향을 분석할 착륙 조건은 소음이 높은 영역(𝑉𝑥 =

12 m/s, γ = 10°)과 낮은 영역(𝑉𝑥 = 20 m/s, γ = 15°)의 착륙 조건으로 

선정하여 비교 분석하였다. 각 착륙 조건에서의 DNL 소음 지도는 [그림 

4-14]와 같다. 착륙 조건에 따른 DNL별 소음 영향 면적을 등고선 

안의 면적으로 계산하였다. 해당 내용이 [표 4-4]에 정리 되어있다. 
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[그림 4-14] 착륙 조건별 DNL 소음 지도 

 

DNL Area under Influence Decrese of % 

Landing condition 
High noise 

cond. 
Low noise 

cond. 
- 

> 65 dBA 33.2 ha 0.7 ha - 97.9 % 

> 60 dBA 111.6 ha 3.5 ha - 96.9 % 

> 55 dBA 326.4 ha 8.9 ha - 97.3% 

[표 4-4] 착륙 조건별 DNL 소음 등고선의 면적 비교 

 미국 연방항공청(Federal Aviation Administration, FAA)은 항공기 

소음이 주거 지역과 양립할 수 없는 것으로 간주되는 임계 값으로 65 

DNL을 설정하였다[51]. 현재 UAM의 소음 규제에 맞는 

소음측정단위(Sound metric) 및 기준이 없는 상황에서 65 DNL에서 

부터 55 DNL까지 UAM 착륙시 소음 영향을 받는 면적을 나타내었다. 

65 DNL에서 소음이 낮은 착륙 조건(Low noise landing condition)은 

소음이 높은 착륙 조건(High noise landing condition)대비 97.9%의 

소음 영향 면적 감소를 나타내었으며, 55 DNL에서도 97.3%의 소음 

영향 면적 감소를 보였다. 즉, 버티포트 주변 소음 영향도는 멀티로터형 

UAM의 착륙 조건에 따라 극적인 차이를 보인다.  

  

(a) 𝑉𝑎 = 12 m/s, 𝛾 = 10° 

(b) 𝑉𝑎 = 15 m/s, 𝛾 = 20° 
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5. 결론 

 

 CONA framework를 이용해서 멀티로터형 UAM의 비행 조건에 따른 

버티포트 주변 소음 영향도를 분석하였다. 멀티로터 착륙시 주요 

소음원인 BVI를 모사하기 위해 지정후류모델인 Parameterized 

Beddoes wake model 이용하였으며, Farassat Formulation 1A와 

결합되어 단일로터 및 멀티로터에 대해 검증하였다. 쿼드로터형 UAM인 

NASA의 Concept 1인승 모델에 대해 VRS를 회피하는 넓은 범위의 

착륙 조건(접근 속도, 비행 경로 각도)에 대해 소음 영향도가 분석 

되었다. 주요 결론은 다음과 같다. 

 

1) 버티포트 주변의 낮은 소음 영향을 위하여 쿼드로터형 UAM도 

헬리콥터와 같이 BVI가 강한 착륙 조건을 회피하여 착륙해야 

한다. 특히 UAM은 로터 안에서 발생하는 Self BVI 뿐만 아니라 

로터 간의 상호작용으로 인한 BVI도 발생하기 때문에 소음 

영향도가 넓은 비행 경로 각도에 대해 크게 나타난다. 즉, 

쿼드로터형 UAM은 비행 경로 각도의 조정을 통한 소음 저감 

착륙은 어려울 수 있으며 접근 속도의 조정도 필요하다. 

 

2) RPM control 기반의 쿼드로터형 UAM은 접근 속도가 빠르고 

비행 경로 각도가 높은 착륙 조건이 소음 저감 착륙을 위해 

권고된다. 해당 착륙 조건에서는 로터와 후류의 간격이 커져 

BVI의 강도가 낮아지고, RPM의 감소로 Tip mach number의 

크기가 작아진다. Pitch control 기반의 회전익기는 수평 속도가 

빠르게 형성되어도 RPM이 낮아지지 않지만, RPM control 

기반의 회전익기는 RPM이 낮아지기 때문에 낮은 소음 영향도에 

기여할 수 있다. 

 

3) 착륙 조건에 따라 버티포트 주변의 소음 영향도가 극적으로 

달라질 수 있다. 65 DNL에서 소음이 낮은 착륙 조건(Low noise 

landing condition)은 소음이 높은 착륙 조건(High noise 

landing condition)대비 97.9%의 소음 영향 면적 감소를 

나타내었으며, 55 DNL에서도 97.3%의 소음 영향 면적 감소를 

보였다. 즉, 버티포트 주변 소음 영향도는 멀티로터형 UAM의 
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착륙 조건에 따라 극적인 차이를 보인다. 이는 UAM 운용시 

버티포트 인근 소음 영향도의 저감을 위해서는 멀티로터형 

UAM 공력/소음 특성 분석 기반의 착륙 조건 선택이 필요함을 

의미한다.   

 

 본 연구에서는 제시된 방법을 통하여 버티포트 주변 낮은 소음 

영향도를 위한 쿼드로터형 UAM의 착륙 조건을 제시하고 소음 저감 

착륙 절차의 중요성을 강조하였다. 본 논문에서 사용된 모델은 

쿼드로터형 UAM이지만 멀티로터형 UAM은 그 목적에 맞게 다양한 

로터 개수와 구성을 갖는다. 로터 개수와 구성이 달라지면 착륙 조건에 

대한 소음 영향도의 분포도 달라 질 수 있다. 따라서 각 UAM 모델에 

맞는 소음 저감 착륙 조건이 제시되어야 버티포트 주변의 소음을 더욱 

낮출 수 있다. 
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Abstract 

Numerical Investigation of 

Multirotor Type UAM Noise Near 

Vertiport Under Various Landing 

Conditions 
 

Huisang Cho 

Aerospace Engineering 

The Graduate School 

Seoul National University 
 

 In this study, a preliminary investigation of the noise abatement 

landing procedure of the multirotor type UAM is carried out in CONA 

framework. The CONA framework is developed to analyze the noise 

of the multirotor type UAM based on landing trajectories. CONA 

framework is composed of many modules such as aerodynamics, 

control module, and noise prediction module for multirotor type UAM 

noise analysis, including RPM change based on trajectories. The 

aerodynamic module used parameterized Beddoes wake model, which 

is one of the prescribed wake models. It is combined with the 

Farassat formulation 1A for noise prediction in the noise prediction 

module. CONA framework is verified through validation and 

verification studies of the single rotor and quadrotor models. 

 For the quadrotor type UAM, the noise impact is analyzed over a 

wide range of landing conditions. Based on the results of noise impact 

according to landing conditions, the three major lading conditions are 

identified, vertical descent, high noise landing condition, and low 
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noise landing condition. After the detailed analysis of each landing 

condition in terms of UAM noise, the landing condition with high 

approach speed and high flight path angle is recommended for noise 

abatement landing. 

 The noise influence near the vertiport for the landing conditions is 

presented as the area within the contour line with DNL. At 65 DNL, 

the low noise landing condition showed a 97.9% decrease in the noise 

influence area compared to the high noise landing condition, and at 

55 DNL, the noise influence area decreased by 87.2%. The noise 

influence area near the vertiport shows a significant difference 

depending on the landing conditions of the multirotor type UAM. The 

results reveal that it is necessary to select a landing condition based 

on the analysis of the aerodynamic/noise characteristics of the 

multirotor type UAM to reduce the noise impact near the vertiport 

during UAM operation. This study pointer towards a selection of 

various multirotor type UAM landing conditions for minimizing the 

noise impact on the vertiport surrounding area. 

 

Keywords : eVTOL, UAM, noise abatement procedure, rotor noise, 

vertiport 
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