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1. 서    론 근래에 들어 각종 무인기가 세계적으로 각광

을 받고 있는 추세이며, 이를 반증하듯 국내에서

도 최대 규모의 드론쇼가 얼마 전 부산에서 진

행이 되었다. 일반인이 접할 수 있는 대부분의 

무인기는 전기 동력을 활용하여 모터를 구동하
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ABSTRACT

Test stand for altitude engine test of reciprocating engine was designed, manufactured and validated

by preliminary test and simple calculation. These test stand designed to interface with Altitude

turbo-shaft engine test facility of Korea Aerospace Research Institute. Many limiting condition for

altitude test of reciprocating engine are assumed and test stand was developed to satisfy those limits.

Test stand design specially focused on a altitude, Mach number and fuel temperature control for

reciprocating engine altitude test with smaller air and fuel flow than turbo-shaft engine.

초       록

중소형 급의 무인 항공기에 많이 활용되고 있는 왕복동 엔진의 고도시험을 위한 시험 장치를 설계 

및 제작하였으며, 예비 성능시험과 계산을 통하여 활용가능 여부를 판단해 보았다. 시험 장치는 현재 

한국항공우주연구원에서 운용 중인 터보샤프트 엔진 고도시험설비에서 활용이 가능하도록 구성하였으

며, 왕복동 엔진의 고도시험을 수행하기 위한 각종 제한조건을 가정하고 이를 만족할 수 있도록 개발

하였다. 특히 대유량의 공기와 연료가 필요한 터보샤프트 엔진에 비하여 작은 유량이 필요한 왕복동 

엔진의 성능시험을 위하여 고도 및 비행 마하수 조건의 제어가 가능하도록 장치를 구성하였으며, 엔진

에 공급되는 연료의 온도를 보다 손쉽게 조절할 수 있는 장치들을 개발하였다.

Key Words: Altitude Engine Test(고도성능시험), Reciprocating Engine(왕복동 엔진), Intercooler(인

터쿨러), Radiator(방열기), Generator(발전기)



- 564 -

는 방식이다. 하지만 일정 무게 이상의 장비를 

탑재하고 임무를 수행하는 무인기에는 모터 구

동방식 외에도 다양한 방식의 추진기관이 활용

되고 있다. 물론 임무수행을 위한 무인기에도 소

형에는 전기 동력을 활용한 모터구동방식이 많

이 사용되고 있으나, 중/대형 이상에서는 왕복동 

엔진, 로터리 엔진 및 가스터빈 엔진 등이 활용

되고 있다. 각각의 엔진은 장/단점이 서로 다르

고 운용영역이 다르기 때문에 무인기의 임무 목

표에 따라 선정이 되어 활용된다.

이러한 무인기 중 중소형 급의 무인기는 대부

분 1,500 kg 급의 최대이륙중량(MTOW)을 가지

며, 중고도에서 운용이 된다. 그리고 이러한 무

인기의 엔진들은 주로 왕복동 엔진이 많이 사용

되고 있다[1]

중소형 급의 무인기는 특성상 중고도 이상에

서 운용이 되기 때문에 활용되는 엔진에 대한 

고도성능 검증은 매우 중요한 업무 중에 하나이

다. 또한 검증된 고도 이상으로 무인기의 영역의 

확장이 필요할 시에는 엔진의 인증이 필수이며,

이를 위해선 적용대상 엔진에 대한 고도시험이 

선행되어야 한다.

국내에서는 대외적으로 한국항공우주연구원(이

하 항우연)만이 고고도 성능시험 설비를 가지고 

있으나, 이는 가스터빈엔진에 특화된 시험설비이

다. 본 논문에서는 이러한 상황에서 왕복동 엔진

의 고고도 성능시험을 국내에서 수행하기 위하

여 필요한 장치들을 설계하였으며, 실제 제작과 

예비 성능시험을 통하여 적용 가능성을 확인해 

보고자 하였다.

2. 본    론

본 논문에서는 왕복동 엔진의 고도성능시험을 

위한 장치를 크게 5가지로 나누어 설계를 진행

하였다. 전체 시험설비를 엔진에 공기를 공급하

고 인터쿨러와 라디에이터에 냉각 공기를 공급

하는 공기 공급부, 엔진의 배기가스가 빠져나갈 

수 있도록 하는 엔진배기부, 엔진의 저온 시동시

험을 위한 내부 챔버, 시험물체를 장착하는 Test

Bed 및 연료공급장치로 나누었다.

2.1 공기 공급부

항우연에서 운용 중인 고고도 시험설비는 가

스터빈엔진용으로 제작되어 대용량의 공기유량

을 제어 하도록 설계되어 있다. 하지만, 왕복동 

엔진은 가스터빈엔진에 비하여 필요로 하는 공

기유량이 매우 작기 때문에 현재 장착되어 있는 

대형 밸브를 활용하여 엔진 전방압력을 제어하

는 것은 불가능하다. 밸브의 작은 움직임에도 엔

진 전방압력이 큰 폭으로 변하기 때문이다.

이러한 문제점을 해결하기 위하여 기존의 직

결식 연결을 활용하지 않고, 자유분사 방식을 활

용하여 엔진에 공기를 공급하고자 하였다. 자유

분사 방식을 활용하면, 엔진에서 필요로 하는 작

은 공기유량보다 많은 공기를 시험부 내부로 공

급하는 것이 가능하기 때문이다. 자유분사 방식

에서 엔진이 흡입하지 않는 공기는 엔진의 인터

쿨러와 라디에이터의 냉각에 활용하였다.

설계의 첫 번째 단계로 자유분사 방식으로 공

급되는 공기의 유량을 가정하였다. 엔진이 흡입

하는 공기유량은 0.17 kg/s로 가정하였으며, 인

터쿨러와 라디에이터를 냉각하기 위한 공기 유

량은 4.14 kg/s 로 가정하였다. 이러한 공기유량

을 만족시키기 위해선 설비를 통해 유입되는 공

기의 총유량은 4.31 kg/s가 된다. 모든 조건은 

지상정지조건을 기준으로 가정하였다.

공기유량을 가정하는데 있어서 기준이 된 엔

진은 2,000 cc 급의 디젤 또는 가솔린 엔진으로 

중소형 급의 무인기에 많이 활용되는 엔진으로 

가정하였다. 하지만 이러한 급의 국외 엔진들에 

대한 공기유량 데이터를 확보하기가 어려워, 유

사한 2,000 cc급의 국내에서 개발된 현대 세타 2

엔진을 활용하여 무인기에 적용하고자 연구한 

논문[2, 3] 데이터를 바탕으로 엔진의 공기유량

을 0.17 kg/s로 가정하였다.

전체 설비의 공기유량을 가정할 때 바탕이 되

는 시험부 전방 안정실 압력은 고도시험설비에

서 유동이 역류하지 않도록 제어가 가능한 최소 

안정실 압력을 가정하였다. 이는 그동안의 시험

설비 운용경험을 바탕으로 107 kPa로 결정하였
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다. 107 kPa 이하의 압력에서는 엔진의 급가속 

시 엔진 전방의 압력이 후방보다 낮아지는 현상

이 발생할 수 있으며, 이러한 현상이 발생할 시

에는 엔진에 손상이 발생할 가능성이 있다.

인터쿨러와 라디에이터 냉각공기 유량은 간단

한 계산을 통하여 결정하였다. 인터쿨러와 라디

에이터의 면적을 각각 0.16 m2으로 가정하고 충

분한 냉각을 위해 필요한 공기의 속도를 10

m/s로 가정하였다. 이때 시험부 전방 안정실 전

압력은 107 kPa 이기 때문에 인터쿨러와 라디에

이터 냉각공기 유량은 약 4.14 kg/s가 된다.

안정실 전압력 107 kPa의 조건에서 시험부 내

부로 약 4.31 kg/s의 공기를 흘리기 위한 공기유

로의 목직경은 와 같이 간단한 식으로 

계산을 하였다.

위와 같은 식으로 계산한 공기유로의 목직경

은 0.204 m가 된다. 현재 장착되어 있는 항우연 

고공환경시험설비의 공기유로 목직경은 0.334 m

이다. 0.334 m의 목직경을 0.204 m로 감소시키

기 위하여 벨마우스를 설계하였다. 벨마우스 설

계 시에 Vitoshinsky와 Elliptic Profile을 고려하

였으나, 기존 연구결과[4]를 통하여 Vitoshinsky

Profile을 선정하였다. 벨마우스의 길이는 입구 

덕트로부터 엔진의 거리 등을 고려하여 0.35 m

로 설계하였다.

Fig 1 Bell Mouth Profile

벨마우스 후방 덕트는 인터쿨러, 라디에이터 

및 엔진 공기흡입 필터가 모두 장착될 수 있도

록 설계하였다. 앞서 언급한 바와 같이 엔진에 

흡입되는 공기는 자유분사 방식을 활용하여 공

급되는 공기에서 엔진이 자유롭게 흡입할 수 있

도록 하였으며, 그 외의 모든 공기는 인터쿨러와 

라디에이터 냉각에 활용되도록 하였다.

Fig 2 Air Supply Duct Modeling

2.2 엔진 배기부 및 내부 챔버

항우연에서 운용 중인 가스터빈엔진용 고도시

험설비에는 엔진의 배기가스를 흡입하여 외부로 

배출하는 디퓨져가 존재한다. 터보 팬/제트 엔진 

시험부에서는 디퓨져로 흡입되는 배기가스의 속

도가 높아 이젝터 효과가 발생된다. 하지만 본 

논문에 활용된 터보 샤프트 엔진 시험부에서는 

엔진의 배기가스 속도가 높지 않고, 엔진의 회전

축과 연결되는 다이나모 등의 위치 때문에 디퓨

져가 이상적인 모양인 직선형이 되지 못하여 이

젝터 효과가 미미하다. 이 때문에, 지상정지조건 

성능시험 중에도 설비의 압축기를 후방에 위치

하여 설비 내부의 공기를 흡입해 주어야 지상정

지조건의 모사가 가능하다.

Fig 3 Exhaust Tube and Facility Diffuser Modeling

엔진의 배기가스의 유동속도가 높지 않기 때
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문에, 설비 내부에 엔진의 배기가스가 잔류하지 

않도록 하기 위하여 엔진의 배기부와 설비의 디

퓨져를 근접하게 위치시켜야 하였다. 엔진 배기

부가 길어지면 배기배관에서 압력손실이 발생하

고 이로 인하여 엔진 성능을 정확하게 측정하지 

못할 수 있기 때문에 배기배관을 설계 시에 배

관에서 발생하는 압력손실을 최대 10 kPa로 제

한하였다.

Figure 3은 설계 된 엔진 배기부 및 디퓨져 형

상이다. 디퓨져는 엔진의 후방에 위치하게 될 다

이나모를 회피하도록 곡선형으로 설계되었으며,

엔진 배기부는 엔진 배기가스를 디퓨져로 가이

드 할 수 있도록 설계하였다. 설계 이후에 엔진 

배기배관이 압력손실 10 kPa 이내라는 제한조건

을 만족하는지 확인하기 위하여 배관의 압력손

실을 계산해 보았다.

엔진 배기배관은 엔진 배기부와 디퓨저 단면

적의 중앙부분을 연결하도록 설계되었기에 시작

부와 종단부의 높이가 약 0.047 m 정도 차이가 

나게 된다. 엔진 배기배관의 압력은 103.3 kPa로 

가정하였으며, 온도는 약 800 ℃로 가정하였다.

배기가스의 조성이 확실하지 않아 유체의 점도

와 밀도는 공기의 값으로 가정하였다. 배관은 

80A Sch 10S를 사용하였기 때문에 내부 배관의 

직경은 83.1 mm이다. 배관 전체 길이는 6.56 m

이며, 연소된 유체의 유량은 앞서 공기유량으로 

가정한 0.17 kg/s와 공기유량의 30%를 연료유량

으로 가정하여 총 0.22 kg/s로 가정하였다.

배관에서 발생하는 압력 손실은 식 (1)과 같이 

Darcy-Weisbach식을 활용하여 계산하였다. 식 

(1)에서 L과 D는 각각 배관의 길이와 내부직경

이며, f는 Darcy friction factor이다.

   



 

(1)

식(1)에서 f값은 Blasius식, Swamee-Jain식 또

는 Haaland식 등으로 계산이 가능하나, 이중 좀 

더 정확한 값을 나타낸다는 식 (2)의 Swamee-

Jain식[5]을 활용하여 계산하였다. 식 (2)에서 e는 

배관의 거칠기를 나타내며, 본 연구에서는 스틸 

배관의 거칠기 값을 활용하여 계산을 수행하였

다.

  log







  (2)

위에서 가정한 값과 식 (1)의 Swamee-Jain식 

및 식 (2)의 Darcy-Weisbach식을 활용하여 계산

해본 결과 배관에서 발생하는 압력손실은 4.07

kPa 이었으며 10 kPa의 제한조건을 만족하였다.

엔진 배기부를 포함하여 모든 엔진 부품은 모

두 시험부 내부에 별도의 내부 챔버 안에 장착

될 수 있도록 하였다. 내부 챔버는 기밀 유지 목

적은 아니며, 시험부 내부에서 내부 유동의 가이

드 역할만 수행한다. 이러한 내부 챔버를 만든 

이유는 왕복동 엔진의 시험조건 중에 하나인 저

온 시동시험을 위함이다. 저온 시동시험을 위해

선 2시간 이상 영하 50 ℃ 수준의 공기가 시험

부 내부로 계속 공급이 되어야 한다. 이러한 저

온의 공기가 가이드 되지 못한 채 시험부 내부

로 공급되면, 각종 전자기기들에 영향을 줄 수 

있어서 유동의 가이드를 위한 내부 챔버를 적용

하였다. 이 외에도 저온 시동시험을 위해선 엔진

의 내부 공기유로 외에도 엔진 외부의 각종 오

일 및 부가장치들의 냉각이 필요하다. 이러한 냉

각을 위해서 엔진 외부로 차가운 공기가 흘러야 

하는 필요성이 제기되어, 이러한 목적을 만족시

키기 위하여 별도의 내부 챔버를 적용하였다.

Fig 4 Inner Chamber Modeling
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내부 챔버 설계에 따라 공기 유동은 엔진 상

부를 지나 설비의 디퓨져 방향으로 흘러가게 된

다. 저온 시동시험 외의 시험 중에는 이러한 유

동의 방향이 문제가 되지 않으나, 저온 시동시험 

시에는 저온의 공기가 엔진 주변으로 흘러 엔진 

외부를 냉각시켜야 한다. 이를 위하여 저온 시동

시험 시에만 활용하는 별도의 유동 가이드도 적

용이 가능하도록 내부 챔버의 설계를 진행하였

다.

2.3 시험용 베드

엔진과 다이나모를 위한 베드를 설계하였다.

이전에 시험한 수리온 엔진용 베드와 동일하게 

3축으로 이동하여 엔진과 다이나모의 축정렬이 

용이하도록 설계하였다. 그리고 엔진과 다이나모

가 장착되는 베드와 별도로 축정렬의 편의성을 

위해 두 개의 베드가 함께 설치되는 대형 베드

를 적용하였다. 대형 베드 위에서 두 개의 소형 

베드는 다이나모와 엔진을 연결하는 커플링 길

이를 고려하여 약 620 mm 정도 간격을 두고 설

치가 가능하도록 설계하였다.

Fig 5 Test Bed Modeling

2.4 연료 공급장치

왕복동 엔진은 터보샤프트 엔진에 비하여 매

우 적은 양의 연료를 소비한다. 이 때문에 터보

샤프트 엔진을 위해 선정하여 장착되어 있는 기

존 연료유량계로는 정확한 연료유량을 측정하기

가 어렵다. 그리고 저온 및 고온 시동시험과 같

은 조건에서는 엔진에 공급되는 연료의 온도도 

공기의 온도와 동일하게 공급하여야 하나, 기존

의 연료탱크는 왕복동 엔진용에 비해 크게 설계

되어 있어 연료온도 제어에 많은 시간과 노력이 

필요하였다. 이러한 문제점을 해결하기 위하여 

왕복동 엔진의 성능시험을 위한 별도의 연료 공

급장치를 설계하였다.

설계를 위한 연료 공급장치의 요구조건을 

Table 1과 같이 정의 하였다. 연료 온도의 제어

는 제어 목표값 대비 ±3 ℃ 범위 내에서 제어가 

가능하도록 요구조건을 정하였다. 초기 연료탱크 

크기는 적은 유량을 사용하는 왕복동 엔진을 고

려하여 20 리터의 요구조건을 설정하였으나, 실

제 설계 시에는 차후 다른 용도로의 사용을 고

려하여 용량을 2배인 약 40 리터로 증가시켜 설

계하였다.

Component Requirement

Supply Pump

Fuel Flow Min. 270 l/h

Pressure 4 ~ 7 bar

Temperature -40 ~ 60 ℃

Measurement Fuel Flow
Coriolis

Max. 244 kg/h

Fuel Filter

Filtration rate Min. 85%

Flow Rate Min. 2.5 l/m

Pore Size 3~5 μm

Fuel Tank

Volume Min 20 liter

Temp. Control -40 ~ 50 ℃

Time within 2 hr

Fuel Cooler Capacity Min. 1451 cal/h
Fuel: JP-8

Table 1. Design Requirement for Fuel System

가장 먼저 연료의 온도를 제어하기 위하여 필

요한 열량을 계산해 보았다. 연료탱크를 40리터

로 가정하였을 때에 탱크의 질량은 약 60 kg이 

되며, 배관의 질량은 약 7.4 kg 정도가 된다. 연

료의 질량은 배관 내에 흐르는 유량을 포함하여 

약 41.8 kg이 된다.

연료의 평균비열은 가열 시에는 0 ℃와 50 ℃

에서의 비열값[6]을 평균하여 사용하였으며, 냉

각 시에는 10 ℃와 –40 ℃에서의 비열값[6]을 

평균하여 사용하였다. 연료탱크와 배관의 비열은 
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STS 304 재질의 비열값을 활용하였다.

위와 같은 값을 활용하여 연료가열에 필요한 

열량과 탱크 및 배관의 가열에 필요한 열량을 

계산해 보면 각각 698 kcal와 297 kcal가 된다.

즉, 최소 995 kcal의 열량이 필요하며, 이를 위해

선 안전율을 1.5 적용하였을 때에 약 1.72 kW의 

열전달량이 필요하다는 것을 알 수 있었다. 동일

한 방식으로 냉각 시 필요한 열량을 계산해 보

면 1,279 kcal와 2.22 kW 이었다.

연료의 가열을 위해선 시중에 판매하고 있는 

가열기를 용량에 맞추어 구매하면 되지만, 냉각

기는 설계가 필요하였다. 이를 위하여 냉각에 필

요한 열량 계산을 바탕으로 연료의 가열 및 냉

각을 위한 연료탱크 및 냉각코일을 설계하였다.

연료탱크에서 열전달이 발생하는 부분은 아래의 

그림과 같이 간략하게 평면벽에서의 정상 열전

도 상황으로 가정하였다.

Fig 6 Schematic of Fuel Soaking Tank Design

연료를 냉각하는 방식으로는 액체질소를 활용

하였으며, 연료탱크 내부에 냉각코일을 삽입하여 

연료의 냉각을 하고자 하였다. 연료가 영상 10

℃에서 영하 40 ℃로 냉각이 되는 상황을 가정

하고 계산을 진행하였다. 연료가 냉각되는 동안 

연료는 배관을 통해 계속 흐르면서 배관도 냉각

이 되도록 구성하였다.

Yunus A. Cengel의 Heat Transfer에 따르면 

위와 같은 평면벽에서의 정상 열전도 상황을 가

정하였을 경우, 열관류율(overall heat transfer

coefficient)은 아래의 식으로 계산이 가능하다[7].

 















(3)

각 항목은 Table 2와 같으며, 계산결과를 같은 

표에 나타내었다.

Parameter Value Note

U0

[W/m2K]
20.56

overall heat transfer

coefficient

hCF

[W/m2K]
117.12

h of outside cooling

coil

tFF [m] 0.005 freezing fuel thickness

kFF

[W/mK]
0.125

freezing fuel thermal

conductivity

tCC [m] 0.00124 cooling coil thickness

kCC

[W/mK]
15

cooling coil thermal

conductivity

hLN

[W/m2K]
46,346

h of inside cooling

coil

h: Convective heat transfer coefficient

Table 2. Overall Heat Transfer Coefficient Calculation

Table 2의 계산 결과를 활용하여 연료 냉각을 

위해 필요한 냉각 코일의 단면적을 계산하였다.

계산은 대수평균 온도차(LMTD: logarithmic

mean temp. difference)법을 활용하였으며, 활용

된 식은 아래와 같다[7].

cold   ×  ×  (4)

이 때, LMTD는 아래와 같이 계산된다.


ln∇

∇

∇∇
(5)
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각 항목은 Table 3과 같으며, 계산 결과를 함

께 나타내었다. 계산결과 연료 냉각에 필요한 냉

각코일의 단면적은 0.4 m2 이었다.

Parameter Value Note

Qcold [kcal] 1,279 heat transfer for fuel

TF_in [℃] 10 fuel inlet temp.

TF_out [℃] -40 fuel outlet temp.

TLN_in [℃] -196 LN inlet temp.

TLN_out [℃] -141.6 LN outlet temp.
LN: Liquid Nitrogen

Table 3. Cooling Coil Area Calculation

Fig 7 Cooling Coil

Fig 8 Fuel Supply System Modeling

3. 성 능 시 험

3.1 고도 및 비행속도 모사

항우연에서 현재 운용 중인 고도시험설비는 

왕복동 엔진에 비하여 공기유량이 많은 가스터

빈엔진에 맞추어 설계되어 있어, 왕복동 엔진과 

같이 공기유량이 작은 엔진의 시험 수행 시 고

도 및 비행속도 모사가 어려웠다. 이러한 문제점

을 해결하기 위하여 기존 연결방식인 직결식이 

아닌 자유제트 방식을 일부 활용하여 공기 공급

부를 설계 및 제작하였으며, 이에 대한 예비 성

능시험을 수행하였다.

Fig 9 Pressure variation during transient test

위 그림에서 알 수 있듯이, 저유량의 왕복동 

엔진의 급가속 시험 시에도 고도 및 비행속도 

조건을 모사하기 위한 시험부 전방 안정실 압력

과 시험부 내부 압력을 잘 유지하고 있다. 시험

부 전방 안정실 압력과 시험부 내부 압력은 각

각 설정 압력에서 최대 ± 0.3% 이내로 잘 제어

되고 있었다. 특히, 시험부 전방 압력은 엔진의 

급가속 시에도 변화 없이 동일한 압력을 잘 유

지하고 있었다. 항공용 가스터빈엔진의 성능시험

에 대한 미국 규격인 ASME PTC 55-2013[8]에 

따르면, 고도시험 시 압력은 ± 0.5% 이내로 제

어되어야 한다고 권고하고 있다.

3.2 연료온도 제어

가스터빈엔진에 비하여 적은 유량의 연료를 
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소비하는 왕복동 엔진을 위한 연료 공급장치의 

예비 성능시험을 수행하였다. 예비 성능시험은 

고온(32 ℃) 및 저온(-32 ℃)연료 공급 시, 각각 

설정 온도를 잘 유지하며 엔진의 가/감속에 의

하여 엔진에 공급되는 연료의 유량이 변화하는 

경우에도 공급되는 연료가 원하는 온도로 유지

되고 있는지 확인할 수 있도록 수행되었다.

시험결과 다음 그림에서도 알 수 있다시피, 시

험 중 일정한 온도범위 내에서 연료 온도가 잘 

유지되고 있었다. 고온 및 저온 조건에서 연료 

온도는 각각 설정 온도에서 최대오차 ± 2 ℃ 이

내로 제어되고 있었다. ASME PTC 55-2013[8]에 

따르면, 고도시험 시 온도조건은 설정 값 대비 ±

2.8 ℃이내에서 제어되어야 한다고 권고하고 있

다.

Fig 10 Fuel Temp. Result@Hot Day Test

Fig 11 Fuel Temp. Result@Cold Day Test

4. 결    론

본 연구를 통하여 중소형 급 무인기용 추진시

스템으로 많이 활용되고 있는 왕복동 엔진을 위

한 고도 시험 장치를 설계하였으며, 예비 성능시

험을 통하여 사용가능 여부를 확인해 보았다. 각

종 참고문헌 및 엔진 매뉴얼 등을 통하여 왕복

동 엔진의 고도시험에 적용하여야 할 제한조건

을 가정하였으며, 이를 만족하기 위한 설계를 진

행하였다.

특히, 가스터빈엔진에 맞추어 설계되어진 항우

연 고도시험설비에서 비교적 적은 공기유량과 

연료유량을 필요로 하는 왕복동 엔진의 고도성

능시험 시, 고도, 마하수 및 연료온도의 제어가 

가능하도록 장치를 설계하였으며, 이에 대한 활

용이 가능함을 확인하였다.

이러한 연구를 통하여 현재 관심이 고조되고 

있는 각종 무인기에 적용이 가능한 왕복동 엔진

에 대한 국내 개발에 도움이 될 수 있으리라 판

단된다.
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