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Abstract

Lift off acoustic loads of KSLV-I were predicted by the modified NASA SP-8072

source distribution method (method 2) and the result was compared with those of

measurements in the flight test of KSLV-I. In the second flight test, lift off acoustic

loads were measured by outer microphones attached on the cable mast. The onboard

data measuring outer acoustic pressure at the interstage of KSLV-I also can be

obtained. The predicted result showed very similar peak and the shape of spectrum

when compared with the measured spectrum and a margin about +7 dB.

초 록

수정된 NASA SP-8072 분포 음원 방법 (Method 2)를 이용하여 KSLV-I의 발사 음향 하

중을 예측하고, 이 결과를 비행 시험시의 측정 결과와 비교하였다. 2차 비행 시험시에 케

이블 마스트의 4개소에서 발사 음향 하중을 측정하였고, 인터스테이지의 텔레메트리 데이

터도 입수하여 비교하였다. 예측된 음향 하중 스펙트럼은 측정 스펙트럼과 유사한 피크 주

파수 및 형태를 가지며 약 7dB의 안전 여유를 가지고 예측됨을 알 수 있었다.
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1. 서 론

우주 발사체에 가해지는 음향 하중(acoustic

loads)의 주된 원인은 추진 기관에서 배출되는

초음속 제트 유동에 의한 소음임이 잘 알려져 있

다. 음향 하중은 특히 상단 위성 탑재부가 겪는

랜덤 진동의 주요 원인으로 정량적인 하중 예측

및 위성 탑재부 내부의 저감을 위한 많은 연구가

이루어져 왔다.[1-3] 위성 탑재부 등의 위치에서

음향 하중 수준을 예측하는 것은 발사체 초기 설

계시 중요한 업무 중 하나로서, 개발 예정인 한

국형 발사체 (KSLV-II)의 경우에도 초기 시스템

설계시 음향 하중을 예측하여야 한다.

음향 하중을 예측하는 방법으로는 전산 유동
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해석 등을 이용한 수치적 방법, 실험 데이터에

의거하여 NASA에서 제안한 음원 배치 방법

(NASA SP 8072)[4] 등을 들 수 있다. 수치적 방

법은 근래에 들어와서 컴퓨터의 발전에 힘입어

점차 수행되는 추세이나 해석에 필요한 노력이

상당하며, 다양한 설계 변수를 고려하는데 제한

이 있다. 또한 시스템 설계 단계에서는 수치 해

석에 필요한 다양한 변수를 정확하게 고려하기

곤란하므로 NASA에서 제안한 음원 배치 방법을

사용하는 것이 적절하다. 참고로 최근 Area I 발

사체도 음향 하중 예측을 위해서 수정된 음원 배

치 방법을 사용한 바 있다.[5]

본 논문에서는 한국형 발사체의 음향 하중 해

석을 위한 전 단계로서 KSLV-I 발사 음향 하중

예측 결과를 비행 시험시 측정한 결과와 비교하

여 실험적 발사 음향 예측 방법의 적용성을 살펴

보았다. 참고로 KSLV-I의 발사 음향 하중 예측은

개발 초기 시스템 설계 단계에서 수행된 바 있는

데, 이 결과와 최근 Haynes[5]에 의해 수정된 음

원 배치 방법을 동시에 적용하였다. 특히

Haynes가 제안한 수정 항목 중 소음원의 방향성

은 Ares-I(고체)과 KSLV-I(액체)의 추진 기관의

차이점을 고려하여 수정하지 않았고, 포텐셜 코

어 (potential core) 길이의 수정과 디플렉터에 의

한 포텐셜 코어 종료만 고려하였는데 실측 결과

와 비교하였을 때 기존의 방법 보다 좋은 예측

결과를 보였다.

2. 음향 하중 예측 방법

2.1 발사 음향 하중의 발생 원인 [6]

음향 하중은 추진 기관의 초음속 제트 유동에

의해 발생하므로 제트 유동에 관련된 인자에 따

른 소음 발생 특성을 이해하는 것이 필요하다.

라이트힐 (Lighthill)의 방정식에서도 알 수 있듯

이 난류(turbulent) 속도 섭동이 제트 소음의 주

된 요인이며, 초음속 제트 소음의 경우에는 충격

파(shock wave)에 의한 소음도 발생함이 알려져

있다. 음향 하중을 특징짓는 인자로는 초음속 제

트 유동의 구조를 변화시킬 수 있는 인자를 들

수 있으며, 그 외 기하학적인 요소와 외부 환경

요소로 나누어 생각할 수 있다. 제트 유동에 관

한 요소로는 유체의 밀도, 노즐 출구 속도 및 음

속, 난류 속도 분포 등을 들 수 있다. 유체의 밀

도는 로켓의 추진 기관에 사용되는 추진재의 종

류와 관련이 있으며, 출구 속도 및 마하수가 증

가함에 따라 출구 속도의 8제곱 (M<3) 혹은 3제

곱(M>3)에 비례하는 음향 파워를 발생시킨다. 또

한 난류의 속도 분포 형상(turbulent velocity

profile)에 따라 발생하는 제트 소음이 크게 변화

함이 실험적으로 밝혀졌으며[7] 노즐에서 멀어질

수록 난류 속도 분포가 서로 상관관계를 가지고

거동하는 영역이 커지기 때문에 노즐에 가까운

부분에서는 고주파수의 소음이 발생하고, 멀어질

수록 저주파수의 소음이 발생한다. 기하학적인

요소로는 노즐의 크기를 들 수 있는데, 노즐의

크기가 작아질수록 고주파수 쪽에 음향 하중의

파워가 집중된다. 한편 발사타워 및 화염 디플렉

터 등의 외부 환경 요소는 제트 유동의 흐름을

변화시켜 방사된 음향 하중을 크게 변화시킬 수

있는 요소이다.

2.2 음향 하중의 예측 방법

발사 음향 하중의 예측은 소음원, 즉 음원의

강도 (strength), 위치 (location) 및 방향성

(directivity) 등을 모델링하고 이를 음원의 방사

모델에 의거하여 예측하는 방법을 생각해 볼 수

있다. 발사 음향 하중의 소음원은 전산 해석적

방법과(추진기관에서 배출된 플룸 (flume)을 전

산 유동 해석 등의 방법을 이용하여 모델링)

NASA에 제안한 실험적 방법[4]으로 모델링 할

수 있다. 전산 유동 해석으로 플룸 전영역의 소

음원을 모델링하고자 하는 노력은 최근 다시 주

목 받고 있지만 발사체 초기 설계시 접근이 쉬운

쪽은 NASA SP-8072에 의거한 실험적 방법이다.

사실 NASA SP-8072 method 2의 수정된 방법[5]

은 부분적으로 플룸의 전산 유동 해석 결과를 반

영한 결과이다. NASA SP-8072에는 다양한 로켓

과 초음속 제트 노즐의 실험을 통하여 주파수별

음원의 강도, 위치 및 방향성에 대한 데이터베이
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스를 구축하고 두 가지 예측 방법이 제안되고 있

다. 첫번째는 협대역 소음을 방사하는 점음원이

유동의 축을 따라 분포한다는 가정을 이용한 방

법이고(그림 1, method 1), 두번째는 제트 유동

을 분할하여 슬라이스(slice)로 나누고 이를 광대

역 소음원으로 가정하는 방법이다(그림 1,

method 2).

q
Flow axis

: assumed point source locations
(method 1)

Slice(method 2)

Deflector

Rocket

Prediction point

x=xcore+xslice

그림 1 소음원 분포의 가정 방법

첫번째 방법의 경우 음원의 강도는 무차원

주파수에 해당하는 스트롤 수 (Strouhal number)

에 대한 음향 파워 스펙트럼 데이터로부터 구할

수 있으며, 음원의 위치를 추정하기 위해서는 스

트롤 수에 대한 점음원의 위치를 실험적으로 구

한 데이터를 이용한다. 이 방법에서는 특정 주파

수의 소음을 발생하는 음원을 유동을 따라 유일

한 위치에 놓게 된다. 두번째 방법의 경우는 특

정 주파수의 소음이 제트 유동 전체에 걸쳐 방사

되는 모델인데, 소음원 즉, 유동 또는 플룸의 슬

라이스가 방사하는 음향 파워는 무차원 주파수

및 위치에 대한 함수로서 표현된다. 방사되는 소

음의 방향성은 두 경우 모두 예측 위치와 소음원

을 잇는 벡터와 유동 축사이의 각도 및 스트롤

수에 대한 데이터 베이스로부터 추정한다.

점 음원 가정을 이용하는 method 1은 특정 주

파수의 소음을 발생시키는 가상의 음원을 유동을

따라 위치시키기 때문에 디플렉터 등을 고려하면

예측된 스펙트럼이 불연속성을 포함하는 경우가

발생한다. 한편 method 2는 이러한 현상은 없으

며, 최근 Haynes [5] 등에 의해 수정된 방법을

이용하면 좀 더 향상된 예측 결과를 주는 것으로

보고되었다.

NASA SP 8072의 Method 2에 의한 음향 하

중 예측 방법은 다음과 같다. 먼저 플룸으로부터

방사되는 총 음향 파워(overall sound power,

WOA)를 엔진의 추력 (F), 노즐 출구에서의 속도

(Ue)로부터 다음과 같이 계산하고

  (1)

총 음향 파워 레벨(overall sound power level,

dB)을 다음과 같이 구한다.

 log (2)

그림 2 Core length xt

그림 3 포텐셜 코어 길이로 정규화된 소음원의 음향

파워 분포

각각의 유동 (플룸) 슬라이스에서 방사되는 총

음향 파워는 그림 2의 코어 길이 (core length)와

그림 3으로부터 식 (3)과 같이 계산된다.



항공우주기술 제10권 제1호

16․한국항공우주연구원

 log

 log


(3)

여기서, 는 유동 슬라이스의 길이이다. 한편

주파수 스펙트럼은 그림 4를 이용하여 구할 수

있고, 이를 주파수 밴드에서의 값으로 변환하면

식 (4)와 같다.

 log



 

log


log

(4)

여기서, 는 대기중 음속이고, 는 노즐 출구에

서의 플룸내의 음속이며, x는 노즐 끝단으로부터

유동축을 따라 슬라이스가 위치한 거리이고, 

는 관심 주파수 밴드이다.

그림 4 스트롤 수에 따른 음향 파워 스펙트럼

그림 5 소음원의 지향성 모델

위와 같이 소음원이 모델링 되면, 임의의 관심

위치에서의 음압은 거리 감쇄와 소음원의 지향성

(directivity)를 고려하면 식 (5)와 같이 예측할 수

있다.

 log (5)

여기서, 소음원의 지향성은 그림 5와 같은 실험

결과로부터 얻을 수 있다.

식(5)로부터 각각의 유동 슬라이스에 의한 소

음원에 의한 관심 주파수 밴드에서의 음압은 다

음과 같이 추정이 가능하다.

 log



    (6)

한편 Ares-I의 발사 음향 하중을 예측하기 위

해 Haynes에 의해 제안된 Modified method 2는

기존의 SP 8072의 method 2에서 세 부분에서 수

정이 되었다. 첫번째로 포텐셜 코어의 길이 예측

식이 Variner의 식 (7)으로 수정되었다. 이는 전

산 유동 해석을 이용하여 유동의 진행에 따른 음

향 파워를 계산하여 검증하였다. (그림 6 참조)

 
 (7)

그림 6 RANS CFD를 이용한 제트 유동에서의 음향

방사 파워 예측 결과[5]

두 번째는 디플렉터의 영향을 고려하였다.

CFD를 이용하여 계산한 결과 디플렉터에서 포텐
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셜 코어가 끝나는 현상이 관측되었으며(그림 7),

이를 예측식에 반영한 것이다. 포텐셜 코어의 길

이는 예측 결과에서 매우 중요한데, 포텐셜 코어

의 길이의 약 1.5 배 되는 지점에서 가장 큰 음

향 파워를 가지는 소음원이 존재하기 때문에(그

림 3 참조) 이를 고려하지 않는다면 부정확한 음

향 스펙트럼이 예측될 수 있다.

그림 7 CFD에 있는 포텐셜 코어 종료 현상[5]

마지막으로 방사 소음의 방향성 (Directivity)를

새롭게 수정하였는데, 이는 Ares-I 발사체의 경우

1단 추진 기관이 고체 모터이기 때문에 기존의

값을 사용하지 않은 것으로 판단된다. KSLV-I이

나 한국형 발사체의 경우 액체 엔진을 사용하므

로 방향성은 기존의 NASA SP-8072의 값을 그대

로 사용할 수 있다.

3. KSLV-I 음향 하중의 예측 및

비행 시험 결과와의 비교

KSLV-I의 2차 비행 시험에서는 발사체 이륙

(Lift-off)시 케이블 마스트(CM)의 4곳에서 발사

음향 하중을 측정하였다. 측정 위치는 아래 그림

과 같다. 케이블 마스트는 KSLV-I 기체와 결합되

었을 때 가장 높은 위치가 인터스테이지 부근이

되며 아래 그림에서 1 번 및 2 번 위치가 인터스

테이지부에 해당한다.

그림 8 2차 비행 시험시 CM에서의 음향 측정 위치

한편 상단부에서는 외부 음향 하중을 측정하

는 센서를 상단 텔레메트리 용량 제한으로 설치

하지 못하였으나 인터스테이지부에는 외부 음향

하중을 측정하는 센서(14ANST)가 있고 그 측정

된 데이터를 이용하여 스펙트럼을 분석하였다.

음향 하중의 예측을 위해 modified method 2

를 사용하였고, 예측을 위한 기본 데이터는 다음

표와 같다.

value

Acoustic efficiency 1%

Number of nozzle 1

Thrust of engine 185 tonf

Fully expanded exit velocity

in flume
2984 m/s

Sound velocity

(normal air)
343 m/s

Sound velocity

in flume
1031 m/s

Nozzle exit diameter 1.445 m

Angle btn horizon. axis and

flume axis
30 degree

Distance btn nozzle and

deflector
8.682 m

표 1 음향 하중 예측에 사용된 인자

예측된 결과와 비행 시험 결과를 다음 그림에

비교하였다.
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그림 9 Modified method 2에 의한 예측 결과와 측정

결과의 비교 (Y 축 한 눈금은 5 dB 임)

2000 Hz까지의 overall SPL을 살펴보면 다음

과 같다. 예측치에 비해 케이블 마스트 측정치는

-3 dB, 인터스테이지 텔레메트리 측정치는 -7 dB

로 예측치가 모두 측정치 보다 크게 예측되었다.

또한 예측된 스펙트럼의 피크가 160 Hz 부근으

로 실체 측정치와 유사하게 예측됨을 알 수 있었

다. 또한 실제 측정값을 모두 포함하며 최대 7dB

의 여유 (margine)으로 예측이 되었다. 예측된

스펙트럼의 피크 및 총 레벨(overall level)의 편

차등을 고려해 볼 때 modified method 2가

KSLV-I의 발사 음향 하중 예측에도 잘 적용될

수 있음을 알 수 있다.

그림 10 기존 예측값(KSLV-I SDR) 및 KhSC

제시값과의 비교 (Y 축 한 눈금은 5dB 임)

한편 KSLV-I 개발 초기 시스템 설계시 (SDR)

에 method 2로 예측한 값 (그림 10의

Prediction_old)과 러시아의 흐루니체프에서 제시

한 값(그림 10의 SPEC)을 비교해 보면 그림 10

과 같다. KSLV-I SDR 시점에서 예측한 값(수정

전의 method 2 사용)에 비해 흐루니체프에서 제

시한 값은 4 dB 높았다. 한편 modified method

2 에 의한 값(그림 10의 Prediction)은 이 값들의

중간 정도의 예측치(흐루니체프에서 제시한 값보

다 2 dB 낮고, 기존 예측치보다 2 dB 높음)를 보

여 주었다. 향후 한국형 발사체 개발시 modified

method 2 방법에 의해 예측된 외부 음향 하중

레벨을 이용하여 외부 음향 하중 규격을 생성한

다면 좀 더 현실적인 규격의 생성이 가능할 것으

로 판단된다.

4. 결 론

Ares-I 발사체의 발사 음향을 예측하기 위해

제안된 modified method 2 방법을 적용하여

KSLV-I 발사 음향 하중을 예측하고 비행 시험시

실측한 결과와 비교하였다. Ares-I이 고체 모터

추진 기관임을 고려하여 modified method 2에서

고려된 3가지 수정 사항 중 방사 소음의 방향성

은 기존 NASA SP-8072에서 제안된 값을 그대로

사용하였다. 실측치와 비교해 보면 발사 음향 하

중 예측치 대비 케이블 마스트 측정치는 -3 dB,

인터스테이지 텔레메트리 측정치는 -7 dB로서

적절한 마진(+3~6 dB)을 가지고 예측할 수 있음

을 보였다. 또한 예측된 스펙트럼의 피크 및 형

상도 피크 주파수 대역이 일치하며, 측정 스펙트

럼을 대부분 포함하는 형태로 예측됨을 알 수 있

었다. 향후 한국형 발사체 설계시 본 방법이 충

분히 잘 적용될 것으로 판단된다.
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