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            초록
          
        

        
          Sound levels from the propeller of a tactical unmanned aerial vehicle (UAV) were computed using an acoustic analogy. The potential based panel method was used to obtain the pressure distribution on the blade surface. The blade geometry, pressure distribution on the blade surface, and operating conditions were used as input data for the thickness and loading noise analyses. A change of blade shape was adopted to investigate noise signals from the UAV propeller. Noise prediction for three rotating blade speeds (tip mach numbers of 0.4, 0.8, and 0.95) from the UH-1H rotor with and without the swept tip was also carried out, respectively. It was determined that meaningful noise level reduction cannot be expected except in the case of Mach number of 0.95. Sound levels generated from three different shapes, straight, forward-curved, and backward-curved blade shapes, were compared with each other with various tip Mach numbers.

        

      

      
        Keywords: 
UAV, Propeller Noise, Thickness Noise, Loading Noise, Blade Tip Shape, Acoustic Analogy
키워드: 무인기, 프로펠러 소음, 두께소음, 하중소음, 익단형상, 음향상사

      

    

    

  
    
      1. 서 론
      최근 국내에서 무인기에 대한 연구가 민간 및 군용을 목적으로 활발하게 진행되고 있다. 대한항공에서는 150 kg급의 고정익 형태의 전술급 무인기를 개발하여 군에 납품한 바 있다. 고정익 무인기의 추진장치로 사용되는 프로펠러는 소음기를 장착한 로터리 엔진에 비해서 더 지배적인 소음 방사 특성을 가지고 있는 것으로 확인된다(1). 그러나 전술급 무인기는 작전 반경이 크지 않고 비교적 낮은 고도에서 운용되기 때문에 평시 지역사회에 소음으로 인한 환경 영향 뿐 만 아니라, 군의 정찰을 위한 정숙성 유지에도 어려운 문제점을 안고 있다. 따라서 소음 저감을 위한 노력의 필요성이 대두된다.

      프로펠러 혹은 로터의 소음을 줄이기 위해서 여러 가지 방안이 있는데 그 중에서 블레이드의 팁 마하수를 줄이는 것이 가장 효과적이며, 블레이드의 개수 증가, 두께 감소, 팁의 후퇴각 등을 소음 저감을 위한 설계 인자로 생각할 수 있다(2). 헬리콥터 로터의 팁 형상 변경 사례를 보면 테이퍼, 후퇴각, 팁 분할, BERP, ERATO 형상 등이 잘 알려져 있다. 일부 연구에서는 4가지 팁 형상에 따른 소음 분석 사례도(3) 있지만, 헬리콥터는 수평 비행 특성을 감안하여 고속에서 공기역학적인 성능과 BVI 소음 저감에 대한 노력이 주를 이룬다(4). 이 중에서 블레이드 팁의 형상을 바꾸는 것은 다른 설계 인자를 크게 바꾸지 않으면서 소음 감소 효과를 확인 할 수 있는 매력적인 선택이라고 볼 수 있다. 하지만 블레이드 팁 형상변경이 소음에 미치는 영향에 대해서 무인기 프로펠러에 정량적인 비교분석을 한 사례는 많지 않다. 이 연구에서는 이미 많은 검증이 이루어지고 연구 목적의 참고용 헬리콥터 로터로 활용되고 있는 UH-1H 로터의 팁 원형과 여기에 30°의 후퇴각을 준 로터에 대한 공력해석과 소음 해석을 수행하여 후퇴각의 효과가 소음 저감에 미치는 영향을 팁 마하수를 바꾸어 가면서 확인하기로 한다. 다음으로 전술급 무인기에 적용할 수 있는 모형 프로펠러에 대해서 팁 형상을 바꾸어 가면서 소음 특성을 파악하기로 한다.

    

    

  
    
      2. 제원 및 해석 방안
      
        2.1 무인기 및 프로펠러 제원
        이 연구에서 다루고자 하는 전술급 무인 항공기와 프로펠러의 제원은 Table 1과 같다. Table 1의 상세 제원은 실제 운용되는 무인기에 대한 것이 아닌 사단급 전술 무인기를 가정하여 연구 목적으로 정한 제원이다(5). 무인기의 분류는 작전 반경, 체공 시간, 운용 고도, 중량 등이 기준이 될 수 있으나 국제적인 통일된 기준이 있는 것도 아니고 국가마다 정한 기준도 서로 다르다. 다만 무인기의 프로펠러는 헬리콥터의 로터에 비해 그 직경이 훨씬 작다는 특징이 있다. 이 연구에서는 자체 설계한 2개의 블레이드로 이루어진 프로펠러를 소음해석에 적용하기로 한다. Fig. 1과 같이 전술급 무인기 (RQ7B)에 실제 쓰이고 있는 Sensenich 블레이드에 기반하여 직경을 0.743 m로 정한다. 블레이드의 반경 방향에 따른 시위길이 및 비틀림각 분포는 Fig. 2와 같다(5). 반경방향의 형상 분포는 주어진 엔진 출력과 프로펠러 직경을 입력하여 Adkins의 최소에너지손실(minimum energy loss) 방법을(6) 통해 얻어낸 자체 개발 코드의 블레이드 최적설계 결과를 Java-Prop의(7) 것과 상호 비교 검증하여 신뢰도를 확인하였다. 

        
          Table 1 
				
          

          
            Specification of a tactical UAV
          
          

        

        
          
            
              	Parameters
              	Values
            

          
          
            	Gross weight (kg)
            	170
          

          
            	Cruise speed (m/s)
            	51.4
          

          
            	Operating altitude (m) (ft)
            	2400 (8000)
          

          
            	Required power (kW)
            	18.9
          

          
            	Propeller diameter (m)
            	0.743 (29 in)
          

          
            	Blade twist angle @ 0.75R (°)
            	21
          

          
            	Propeller efficiency @ J = 0.8 (%)
            	83.4
          

          
            	Propeller speed (r/min)
            	5500, 7000
          

          
            	Number of blades
            	2
          

        

        

        
          
          

          Fig. 1 
				
          

          
            RQ7B UAV and its 29 inch propeller
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 2 
				
          

          
            Blade shape along the radial position including designed propeller shape
          
          

          

        

      

      
        2.2 수치해석 방안
        
          (1) 유동장 해석
          프로펠러의 유동장 해석을 위해서 포텐셜 흐름장으로 가정한다. 지배방정식은 라플라스 방정식이며, 이에 대한 일반해는 Green 정리로부터 다음과 같은 적분 형태로 표현된다(8).
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          식 (1)은 프로펠러 표면과 프로펠러 후류면을 유한 크기의 사각면으로 근사화하여 다음과 같이 대수형태로 바꿀 수 있다. 이때 각 면의 도심에 조절점을 두고 그 위치에서의 용출과 중첩의 크기가 해당되는 패널을 대표하는 값으로 일정하게 가정한다.
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          식 (2)에서 하첨자 j, k는 조절점을 나타내며, Bjk와 Cjk는 각각 용출(source)과 중첩(doublet)에 의한 영향계수 행렬, NS, Nw는 각각 프로펠러 표면과 후류면의 패널 개수이다. 식 (2)에서 미지수는 μj이고, 후류의 세기 μw는 프로펠러 뒷전 상하면의 중첩의 차이로 결정하고, k-패널의 용출의 세기는 아래와 같이 패널면에 수직하는 속도성분으로 얻어낸다.
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          여기서 nk→는 k번째 패널에서 수직 단위 벡터를 표시한다. v→0, ω→, v→w는 무인기의 이동속도, 블레이드 회전속도, 후류에 의해서 조절점에 유도되는 속도를 각각 나타낸다. 프로펠러 표면의 각 조절점에서의 압력은 다음과 같이 비정상 Bernoulli 방정식으로부터 얻어낼 수 있는 압력계수를 차원화하여 구한다.
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          여기서 vref는 프로펠러 팁 속도로 하였다. qk는 k-패널면에 접하는 속도벡터의 크기이며, 중첩을 직교하는 두 방향에 대한 거리 차분으로 구한다. 

        

        
          (2) 음향장 해석
          프로펠러 음향장 해석은 음향상사 이론을 적용하기로 한다. 이 이론은 Lighthill의 식을 움직이는 물체에 대해서 확장시킨 Ffowcs Williams - Hawkings 식을(9) 바탕으로 공간미분항을 다루기 쉬운 시간미분 항 꼴로 만든 Farassat Formula 1A(10) 식을 적용하여 다음과 같이 두께소음과 하중소음으로 나누어 표현할 수 있다.

          
            
              
                	
                  
                    
                      
                        
                          
                            4
                            π
                            p
                            
                              
                                '
                              
                              
                                T
                              
                            
                            
                              
                                
                                  
                                    x
                                  
                                  
                                    →
                                  
                                
                                ,
                                t
                              
                            
                            =
                            
                              
                                ∫
                                
                                  
                                    
                                      S
                                    
                                    
                                      b
                                    
                                  
                                
                              
                              
                                
                                  
                                    
                                      
                                        
                                          
                                            ρ
                                          
                                          
                                            0
                                          
                                        
                                        
                                          
                                            c
                                          
                                          
                                            0
                                          
                                        
                                        
                                          
                                            
                                              
                                                M
                                              
                                              
                                                n
                                              
                                            
                                          
                                          
                                            ˙
                                          
                                        
                                      
                                      
                                        r
                                        
                                          
                                            
                                              
                                                1
                                                -
                                                
                                                  
                                                    M
                                                  
                                                  
                                                    r
                                                  
                                                
                                              
                                            
                                          
                                          
                                            2
                                          
                                        
                                      
                                    
                                  
                                
                              
                            
                            d
                            S
                          
                        
                        
                          
                            +
                            
                              
                                ∫
                                
                                  
                                    
                                      S
                                    
                                    
                                      b
                                    
                                  
                                
                              
                              
                                
                                  
                                    
                                      
                                        
                                          
                                            ρ
                                          
                                          
                                            0
                                          
                                        
                                        
                                          
                                            c
                                          
                                          
                                            0
                                          
                                        
                                        
                                          
                                            M
                                          
                                          
                                            n
                                          
                                        
                                        
                                          
                                            r
                                            
                                              
                                                
                                                  
                                                    M
                                                  
                                                  
                                                    i
                                                  
                                                
                                              
                                              
                                                ˙
                                              
                                            
                                            
                                              
                                                
                                                  
                                                    r
                                                  
                                                  
                                                    i
                                                  
                                                
                                              
                                              
                                                ̂
                                              
                                            
                                            +
                                            
                                              
                                                c
                                              
                                              
                                                0
                                              
                                            
                                            
                                              
                                                M
                                              
                                              
                                                r
                                              
                                            
                                            -
                                            
                                              
                                                c
                                              
                                              
                                                0
                                              
                                            
                                            
                                              
                                                M
                                              
                                              
                                                2
                                              
                                            
                                          
                                        
                                      
                                      
                                        
                                          
                                            r
                                          
                                          
                                            2
                                          
                                        
                                        
                                          
                                            
                                              
                                                1
                                                -
                                                
                                                  
                                                    M
                                                  
                                                  
                                                    r
                                                  
                                                
                                              
                                            
                                          
                                          
                                            3
                                          
                                        
                                      
                                    
                                  
                                
                                d
                                S
                              
                            
                          
                        
                      
                    
                  
                
                	
                  (5) 
				
                
              

            

          

          
            
              
                	
                  
                    
                      
                        
                          
                            4
                            π
                            p
                            
                              
                                '
                              
                              
                                L
                              
                            
                            
                              
                                
                                  
                                    x
                                  
                                  
                                    →
                                  
                                
                                ,
                                t
                              
                            
                            =
                            
                              
                                1
                              
                              
                                
                                  
                                    c
                                  
                                  
                                    0
                                  
                                
                              
                            
                            
                              
                                ∫
                                
                                  
                                    
                                      S
                                    
                                    
                                      b
                                    
                                  
                                
                              
                              
                                
                                  
                                    
                                      
                                        
                                          
                                            
                                              
                                                l
                                              
                                              
                                                i
                                              
                                            
                                          
                                          
                                            ˙
                                          
                                        
                                        
                                          
                                            
                                              
                                                r
                                              
                                              
                                                i
                                              
                                            
                                          
                                          
                                            ̂
                                          
                                        
                                      
                                      
                                        r
                                        
                                          
                                            
                                              
                                                1
                                                -
                                                
                                                  
                                                    M
                                                  
                                                  
                                                    r
                                                  
                                                
                                              
                                            
                                          
                                          
                                            2
                                          
                                        
                                      
                                    
                                  
                                
                              
                            
                            d
                            S
                          
                        
                        
                          
                            +
                            
                              
                                ∫
                                
                                  
                                    
                                      S
                                    
                                    
                                      b
                                    
                                  
                                
                              
                              
                                
                                  
                                    
                                      
                                        
                                          
                                            l
                                          
                                          
                                            r
                                          
                                        
                                        -
                                        
                                          
                                            l
                                          
                                          
                                            i
                                          
                                        
                                        
                                          
                                            M
                                          
                                          
                                            i
                                          
                                        
                                      
                                      
                                        
                                          
                                            r
                                          
                                          
                                            2
                                          
                                        
                                        
                                          
                                            
                                              
                                                1
                                                -
                                                
                                                  
                                                    M
                                                  
                                                  
                                                    r
                                                  
                                                
                                              
                                            
                                          
                                          
                                            2
                                          
                                        
                                      
                                    
                                  
                                
                              
                            
                            d
                            S
                          
                        
                        
                          
                            +
                            
                              
                                1
                              
                              
                                
                                  
                                    c
                                  
                                  
                                    0
                                  
                                
                              
                            
                            
                              
                                ∫
                                
                                  
                                    
                                      S
                                    
                                    
                                      b
                                    
                                  
                                
                              
                              
                                
                                  
                                    
                                      
                                        
                                          
                                            l
                                          
                                          
                                            r
                                          
                                        
                                        
                                          
                                            r
                                            
                                              
                                                
                                                  
                                                    M
                                                  
                                                  
                                                    i
                                                  
                                                
                                              
                                              
                                                ˙
                                              
                                            
                                            
                                              
                                                
                                                  
                                                    r
                                                  
                                                  
                                                    i
                                                  
                                                
                                              
                                              
                                                ̂
                                              
                                            
                                            +
                                            
                                              
                                                c
                                              
                                              
                                                0
                                              
                                            
                                            
                                              
                                                M
                                              
                                              
                                                r
                                              
                                            
                                            -
                                            
                                              
                                                c
                                              
                                              
                                                0
                                              
                                            
                                            
                                              
                                                M
                                              
                                              
                                                2
                                              
                                            
                                          
                                        
                                      
                                      
                                        
                                          
                                            r
                                          
                                          
                                            2
                                          
                                        
                                        
                                          
                                            
                                              
                                                1
                                                -
                                                
                                                  
                                                    M
                                                  
                                                  
                                                    r
                                                  
                                                
                                              
                                            
                                          
                                          
                                            3
                                          
                                        
                                      
                                    
                                  
                                
                                d
                                S
                              
                            
                          
                        
                      
                    
                  
                
                	
                  (6) 
				
                
              

            

          

          여기서 c0와 ρ0는 유체의 음속과 밀도, Mi = vi/c0는 물체의 국부 이동 마하 수, Mr=Mi ri^은 상대 마하 수, Mn = vini/c0이다. M=MiMi는 음원의 이동 마하수, ri^=r→/r는 거리의 단위벡터, r=riri는 음원과 관찰자까지의 거리이다. vi, ni는 물체의 국부 이동속도와 수직 단위벡터를 각각 표시하며, 괄호 [ ] 기호는 지연시간 τ = t-r/c0을 고려한 연산을 의미한다. 식 (6)에서 li는 단위면적당 유체에 가해지는 힘이다. 이 연구에서는 식 (5)와 식 (6)을 적용하여 UH-1H 로터의 소음 신호를 NASA RAPP 결과와 비교 검증한 자체 개발 코드를 이용하기로 한다(5).

        

      

    

    

  
    
      3. 해석 결과 및 토의
      
        3.1 팁 마하수에 따른 후퇴각 효과
        헬리콥터 블레이드에 후퇴각을 주면 조파항력을 줄여 헬기의 기동 속도를 높일 수 있을 뿐만 아니라, 위상 차이에 의한 상쇄간섭 효과에 의해 소음 저감도 기대된다(11). UH-1H는 블레이드 팁에 후퇴각이 없지만, UH-60의 경우에는 팁에서 20°의 후퇴각이 있다(12). 이 연구에서는 블레이드 형상 변경에 의한 소음 저감 효과를 검토하기 위해 UH-1H 블레이드 팁에 후퇴각이 없는 경우와 있는 경우에 대한 정지비행 시의 소음 해석 결과를 상호 비교하기로 한다. UH-1H 로터의 제원은 Table 2와 같으며, 회전수는 고정되어 있고 정지비행 시의 팁 마하수는 0.73이다. 하지만 이 연구에서는 블레이드 팁의 후퇴각이 팁 마하수의 변동에 따른 차이를 확인하기 위해 회전수를 변수로 처리하기로 한다.

        
          Table 2 
				
          

          
            Dimensions of UH-1H rotor
          
          

        

        
          
            
              	Parameters
              	UH-1H
            

          
          
            	Number of blades
            	2
          

          
            	Twist (°)
            	10.9, linear
          

          
            	Tip sweep (°)
            	0.0
          

          
            	Diameter (m)
            	14.63
          

          
            	Chord (m)
            	0.53
          

          
            	Hub radius (m)
            	0.826
          

          
            	RPM (r/min)
            	324
          

          
            	Airfoil
            	NACA0012
          

          
            	Tip mach number (c0 = 340 m/s)
            	0.73
          

        

        

        먼저 UH-1H 블레이드 팁 마하수가 0.8인 경우의 해석은 Kocurek et al.(13) 지정후류 모델(prescribed wake model) 방식을 적용하였다. 블레이드 반경방향으로 수치해석을 통해 얻어진 순환의 세기 변화를 확인하여 블레이드 팁 부근에서 강하게 말리는(roll-up) 후류는 와선(vortex filament)으로, 그 내부는 와면(vortex sheet)으로 각각 처리하였다. 블레이드 반경위치 0.8 R에서 30°의 후퇴각을 준 UH-1H 로터의 수렴된 후류 형상은 Fig. 3과 같다. 무인기 프로펠러는 헬기 로터에 비해 훨씬 작기 때문에 로터의 크기 차이가 소음에 어떤 영향을 주는지 확인하기 위해 1/1 크기의 로터에 대해서 후퇴각의 존재 여부에 따른 소음해석을 수행하여 그 결과를 Fig. 4에 나타내었다. 여기서 지정후류 식을 이용한 후류의 수렴과정은 Kocurek et al.(13) 절차를 적용하였다.

        
          
          

          Fig. 3 
				
          

          
            Prescribed wake geometry for UH-1H rotor with 30° swept tip (tip mach number = 0.8)
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 4 
				
          

          
            Noise signal from UH-1H 1:1 scale rotor
          
          

          

        

        Fig. 4 및 Fig. 5는 블레이드 팁에서의 후퇴각 유무와 팁 마하수 효과가 소음 신호에 어떤 영향을 주는 지 파악하기 위한 두께소음의 시간변동 결과이며, 정량적인 비교를 위해 두께 및 하중소음 수준의 합을 Table 3에 표시하였다. 음압의 계측위치는 중심으로부터 회전면상의 반경방향으로 1.5D 지점이다. Fig. 4(a)와 4(b)에서와 같이 M = 0.4와 0.8인 경우 1/1 척도에 대한 블레이드 팁의 후퇴각 유무가 소음신호의 차이에 기여하는 정도는 미미하다. 여기서 보여주는 시간 영역은 Fig. 4(a)인 경우 블레이드가 완전히 1회전 한 기간 동안 블레이드 2개에서 나온 음압신호이지만, Fig. 4(b)와 Fig. 4(c)는 블레이드 하나에 대한 소음 신호만을 보여준다. 실제로는 로터가 1회전하는 동안에는 동일한 피크 신호가 2회 관찰된다. Fig. 4(c)와 Fig. 5에서 나타낸 것처럼 M = 0.95인 경우는 1/1 척도와 1/7 척도 모두 2 dB정도의 소음 저감 효과를 보여주고 있다. 결론적으로 블레이드 팁에서 후퇴각에 의한 소음 저감을 얻어내기 위해서는 블레이드 팁 마하수가 마하수 1에 가까운 고속회전인 경우에만 가능하다. 

        
          
          

          Fig. 5 
				
          

          
            Noise signal from UH-1H 1:7 scale rotor for tip mach number of 0.95
          
          

          

        

        
          Table 3 
				
          

          
            Simulated noise levels of UH-1H rotor
          
          

        

        
          
            
              	
                Mtip
              
              	No swept tip (dB) (dBA)
              	Swept tip (dB) (dBA)
            

            
              	1/1 scale
              	1/7 scale
              	1/1 scale
              	1/7 scale
            

          
          
            	0.4
            	50.4
(13.6)
            	76.4
(50.0)
            	50.5
(13.9)
            	76.2
(49.9)
          

          
            	0.8
            	110.2
(90.5)
            	110.5 (107.1)
            	110.0
(89.5)
            	110.1 (106.5)
          

          
            	0.95
            	133.5 (127.1)
            	133.6 (134.3)
            	131.8 (124.6)
            	131.8 (132.5)
          

        

        

        1/7 척도의 로터에 대한 블레이드 통과 주파수(blade passing frequency, BPF)는 1/1 척도의 로터의 7 배이다. 즉 팁 마하수가 0.95인 경우 1/1 척도 로터와 1/7 척도 로터의 BPF는 각각 14.1 Hz와 98.6 Hz이다. 따라서 Table 3과 같이 A-가중은 저주파에서 저감 효과가 크므로 1/7 로터의 dBA 값이 1/1 로터의 dBA 값보다 더 크게 됨을 알 수 있다.

      

      
        3.2 전술급 무인기 프로펠러의 형상 변화
        Table 1에 해당하는 전술급 무인기의 프로펠러는 직선(straight blade), 전향(forward-curved blade), 후향(backward-curved blade) 등, 3가지 블레이드 형상에 대해서 유동 및 음향장 해석을 수행하였다. 전향 및 후향 블레이드의 구부러진 형상은 에어포일의 전단에서부터 코드방향으로 33 %의 위치가 다음 지점에 오도록 정한다.
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        여기서 r은 프로펠러 허브 중심으로부터의 거리이며, 하첨자 1과 2는 프로펠러 허브 중심으로부터 곡률이 시작되는 지점까지의 거리와 블레이드 중앙을 벗어난 구부러진 부위의 곡률 반경을 각각 나타내고, y는 프로펠러 허브 중심을 지나는 축으로부터 수직으로 떨어진 거리를 나타낸다. 이 연구에서는 r1=0.5, r2=0.6을 선택하였다. 식 (7)은 프로펠러 반경으로 무차원화 된 값들이며, 전향 블레이드를 예로 블레이드 평면 향상을 도시하면 에어포일 앞전으로부터 코드의 33 %가 되는 위치를 Fig. 6에 나타내었다. 

        
          
          

          Fig. 6 
				
          

          
            Plan view of 33 % chord location for a forward-curved blade
          
          

          

        

        후류 해석은 순차적 시간적분법을 통한 자유후류 방법을 적용하였으며, 그 형상들은 Figs. 7(a) ~ 7(c)에 나타내었다. 음압 수준의 계측위치는 중심으로부터 1.5D 만큼 떨어진 거리에서 방위각 ψ = 0° 와 -45° 지점에 대해 음향 신호를 취득한다. 여기서 ψ = 0° 는 로터 회전면 상을, - 부호는 프로펠러 후류 방향을 각각 위미한다. 블레이드 회전수 5500 r/min 및 7000 r/min에 대한 음압수준을 A-가중 처리하여 Table 4와 Table 5에 두께소음, 하중소음, 합산소음 순으로 각각 정리하였다. 여기서 블레이드의 회전수 5500 r/min 및 7000 r/min은 팁 마하수로 환산하면 전진속도가 없는 경우에 대해 각각 0.62와 0.79에 해당한다. 이 값들이라면 앞에서 헬리콥터 로터모형에 대해 이미 검증하였듯이 팁 마하수가 1에 가깝지 않은 경우에 형상변화에 따른 소음 수준의 차이는 기대하기 어렵다는 점을 다시 한 번 확인할 필요가 있다. 

        
          
          

          Fig. 7 
				
          

          
            Various blade shapes of a UAV
          
          

          

        

        
          Table 4 
				
          

          
            Simulated noise levels (dBA) of UAV propellers for 5500 r/min
          
          

        

        
          
            
              	ψ
              	Shapes
              	Thickness
              	Loading
              	Total
            

          
          
            	0
            	Straight
            	92
            	101
            	102
          

          
            	Forward
            	92
            	101
            	103
          

          
            	Backward
            	92
            	101
            	103
          

          
            	45
            	Straight
            	81
            	99
            	99
          

          
            	Forward
            	81
            	98
            	98
          

          
            	Backward
            	81
            	98
            	98
          

        

        

        
          Table 5 
				
          

          
            Simulated noise levels (dBA) of UAV propellers for 7000 r/min
          
          

        

        
          
            
              	ψ
              	Shapes
              	Thickness
              	Loading
              	Total
            

          
          
            	0
            	Straight
            	109
            	122
            	123
          

          
            	Forward
            	109
            	122
            	123
          

          
            	Backward
            	109
            	123
            	123
          

          
            	45
            	Straight
            	94
            	117
            	117
          

          
            	Forward
            	94
            	117
            	117
          

          
            	Backward
            	93
            	118
            	118
          

        

        

        계산 결과 Table 4와 Table 5에서 ψ = 0°와 -45° 지점에 대해서 하중소음은 두께소음에 비해 각각 약 10 dBA ~ 13 dBA와 20 dBA ~ 23 dBA정도 높은 수치를 보여줌으로써 하중소음이 두께소음에 비해 우세한 특성을 나타낸다. 프로펠러의 형상 변화 효과는 Table 4와 Table 5에서 수치로 확인할 수 있듯이 직선 형상과 곡선형상의 소음수준은 차이가 없음을 알 수 있다. 따라서 무인기 프로펠러의 운용범위라 할 수 있는 팁 마하수 0.8 미만에서 블레이드의 형상 변화가 소음수준에 미치는 영향은 미미하다 해도 무방하다 .

      

    

    

  
    
      4. 결 론
      이 연구에서는 전술급 무인기에 사용되는 2엽 블레이드의 프로펠러에 대한 형상 변화가 소음 특성에 미치는 영향을 파악하였다. 블레이드의 팁 형상 변화가 회전수에 따라서 어떤 소음 특성이 있는지를 UH-1H 로터에 대해서 1/1과 1/7 축소 로터에 대해서 음향장을 예측 하였으며, 팁 마하수가 0.95인 경우 2 dB 정도의 소음수준의 감소가 있음을 확인하였다. 다만 팁 마하수 0.4와 0.8인 경우에는 소음 저감 효과를 기대할 수 없었다. 이러한 특성을 감안하여 전술급 무인기에 대해서 블레이드 형상변화에 따른 소음 특성을 해석한 결과 프로펠러 운전 범위에 대응하는 팁 마하수 0.62와 0.79 (최대 속도)에서 소음 저감 효과는 미미한 것으로 나타났다. 따라서 블레이드 팁 마하수 0.8 미만에서 소음수준의 저감을 목적으로 블레이드 팁에 후퇴각을 주거나 블레이드를 곡선 형태로 만드는 것은 소음 저감에 효과가 없는 것으로 결론지을 수 있다.
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