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ABSTRACT

The plume infrared signature effects at various flight conditions of aircraft were

investigated for the purpose of reducing infrared signature level. The nozzle of a virtual

subsonic unmanned combat aerial vehicle was designed through a performance analysis.

Nozzle and associated plume flowfields were first analyzed using a density-based CFD

code and plume IR signature was then calculated on the basis of the narrow-band model.

Finally, qualitative information for the plume infrared signature characteristics was obtained

through the analysis of the IR signature effects at various flight conditions.

초 록

항공기 추진 시스템의 IR(infrared; 적외선) 피탐지성 감소 연구를 위해 비행 환경에 따

른 플룸 IR 신호의 영향성을 연구하였다. 이를 위해 가상의 아음속 무인기를 선정하고, 임

무분석 및 성능 해석을 통해 엔진을 결정한 후 전체 임무를 만족시키는 노즐을 설계하였

다. 압축성 CFD 코드를 이용하여 다양한 비행고도와 속도에 따른 열유동장 해석을 수행

하였다. 열유동장 해석 결과를 바탕으로 narrow-band 모델을 기반으로 하여 항공기 후방

동체 플룸 IR 신호를 계산하였다. 다양한 비행조건에 따른 플룸 IR 신호를 분석하여 항공

기 플룸 IR 신호 특성에 관한 정성적 정보를 도출하였다.
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Ⅰ. 서 론

최근 전장의 무기체계가 대단위로 통합되고

관련 기술이 발달함에 따라 단일 비행체가 담당

하는 임무의 범위가 과거에 비해 급격하게 증가

하고 있다. 이에 따라 고정익 및 회전익 항공기,

무인 비행체의 생존성[1, 2] 향상이 절실히 요구

되고 있다. 생존성(survivability)은 적에게 아군

의 무기체계가 탐지되는 피탐지성(susceptibility)

과 탐지된 후 타격을 받아 임무의 계속적 수행에

심각한 영향을 주는 취약성(vulnerability)으로 나

눌 수 있다. 이 중 적의 공격을 원천적으로 차단
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할 수 있는 피탐지성 기술 개발에 대한 중요성을

인지하여 IR 신호나 레이다 신호에 의한 탐지를

줄이고자 하는 연구가 선진국에 의해 다양하게

진행되고 있다. 하지만 동시에 다양한 탐지기술

이 개발되고 있어 보다 효과적인 피탐지성 관련

신호 저감기술 개발이 절실하게 요구되고 있다.

특히 열 감지 미사일에 의한 항공기의 손실이 증

가하고 있기 때문에 IR 신호 해석을 통한 비행체

의 생존성 향상 기술 개발은 매우 중요한 과제라

할 수 있다. 항공기에서 IR 신호를 발생시키는

요인으로는 공력에 의한 표면 가열, 태양 및 대

기에 의한 방사, 엔진 배기플룸 등이 있다. 이 중

에서 외부로 방출되는 항공기 표면 및 플룸에 의

한 IR 신호가 탐지되는 주된 원인이 된다. IR 신

호를 저감시키기 위해서 높은 수준의 IR 신호를

방출하는 부분을 차폐시키거나 온도를 줄이는 방

식으로 생존성을 향상시킬 수 있다. 특히 엔진의

고온 배기플룸에서 발생하는 IR 신호에 대한 감

소기술이 항공기 생존성 향상의 핵심기술이라고

할 수 있다.

엔진 배기 노즐의 플룸에 관한 연구는 다른

연구자들에 의해 다양하게 진행되었다. Hunter

[3]는 노즐 압력비 변화에 따른 노즐 내부 유동장

변화를 실험적으로 연구하였다. 이를 통하여 압

력차에 따른 노즐에서의 충격파 변화에 대한 결

과를 획득하였으며, 현재 이론적 연구의 검증자

료로 널리 활용되고 있다. Decher[4]는 노즐 출구

형상이 IR 신호에 미치는 영향성을 분석하였다.

국내에서는 Chun 등[5]에 의해 다양한 비행조건

에 따른 노즐 열유동장 해석이 수행되어 플룸의

길이, 광학적 두께 및 최고 온도 등이 비교 분석

된 사례가 있다. 이 외에도 항공기 후방동체의

IR 신호 수준을 예측하기 위해 형상계수를 적용

한 에너지 방정식과 기체역학 방정식을 이용하여

노즐 내부 및 외부의 온도 차이에 의한 노즐 표

면의 온도변화에 대한 연구도 수행된 바 있다[6].

또한 항공기 후방동체의 solid angle 변화에 따른

IR 신호 해석 관련 연구[7], 수치해석을 통한 플

룸 유동장에 관한 해석적 연구[8], 노즐 특성에

따른 후방동체 온도 변화에 대한 연구[9] 등이 있

다. 현재까지의 연구에서는 주로 노즐 특성 및

내부 조건 변화에 의한 플룸의 특성 변화 연구에

초점을 맞추고 있으며, 다양한 비행조건에 따른

IR 신호 분석에 대한 연구는 미흡한 편이다.

본 연구에서는 항공기 IR 신호 저감설계 연구

를 위하여 항공기 비행조건 변화에 따른 IR 신호

의 영향성을 분석하였다. 비행고도 및 속도에 따

른 노즐 열유동장 해석을 Chun 등의 논문[5]을

참고하여 수행하였고, 플룸 IR 신호 계산을 추가

적으로 진행하여 비행조건의 변화가 플룸 IR 신호

에 미치는 영향을 분석하였다. 먼저 가상의 항공

기를 선정하여 각 임무를 만족하는 노즐을 설계하

였다. 설계된 노즐에 대해 비행 조건을 다양하게

변화시키며 열유동장 해석을 수행하고 각 조건에

대한 플룸 특성을 분석하였다. 열유동장 해석 결

과를 바탕으로 narrow-band 모델을 이용하여 항

공기 후방동체 플룸 IR 신호를 계산하였다.

Ⅱ. 본 론

2.1 엔진 성능분석을 통한 노즐설계 및 해

석조건 도출

노즐 및 플룸 열유동장 해석을 통한 항공기

후방동체에서의 열유동 특성을 분석하기 위해서

는 추진계통에 대한 분석이 필요하다. 추진시스

템에 대한 연구는 엔진 성능분석을 통한 노즐 입

구의 초기조건 계산과 엔진 배기노즐 형상 설계

로 이루어진다. 엔진 성능에 있어 가장 중요한

사항은 엔진에 대한 요구조건을 결정하는 것이

다. 항공기 목적에 따라 요구조건이 다양한데, 민

간 여객기는 비교적 간단한 임무 요구조건을 필

요로 하지만, 군용항공기의 경우 그 임무가 매우

복잡하다. 엔진 성능분석 과정을 Fig. 1에 나타내

었다. 본 연구에서는 엔진 성능해석 프로그램인

AEDsys[10]를 사용하였다.

우선 유사한 임무를 갖는 항공기를 참고하여

임무 및 성능 요구조건을 설정하고, 성능 요구조

건을 토대로 항공기의 대략적인 크기와 추력을

정한 후 임무분석을 통해 항공기 엔진의 최종 추

력을 계산하였다. 이 후 엔진 주요 요소에 대한

설계 값들을 결정하여 압력, 효율, 질량유량 등을

계산하였고, 이를 통해 임의의 특정조건에서 요

구성능을 만족시키는 배기노즐을 설계하였다.

Fig. 1. Engine performance analysis

procedure
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Flight conditions Atmospheric conditions Nozzle inlet conditions

Altitude

(ft)

Mach

number

Temperature

(K)

Pressure

(N/m^2)

Pressure

(N/m^2)

Temperature

(K)

Velocity

(m/s)

Mach

number

20,000

0.8

248.6 46,594

188,171.7 698.1 232.3 0.448

0.6 157,565.9 663.4 226.0 0.447

0.4 138,012.4 638.7 221.4 0.446

30,000

0.8

228.8 30,144

121,892.4 642.7 222.2 0.446

0.6 102,056.2 610.7 216.2 0.446

0.4 89,390.5 588.0 211.9 0.445

40,000

0.8

216.6 18,820

76,152.6 608.5 215.8 0.445

0.6 63,762.7 578.3 210.0 0.445

0.4 55,868.2 556.9 205.9 0.444

Table 1. Nozzle inlet conditions

Fig. 2. X-45C Mission profile

Fig. 3. Nozzle geometry

엔진 성능해석을 위한 참고 비행체로 비슷한

스케일을 가진 X-45C를 선택하였다. Fig. 2와 같

이 이륙 후 아음속 순항 및 체공을 거쳐 최고속

력으로 순항한 뒤 착륙하는 임무를 갖도록 설정

하였다. Fig. 3은 성능해석을 통해 설계된 원형

축소노즐의 형상을 나타낸다.

설계된 원형노즐에 대해 비행고도를 20,000 ft,

30,000 ft, 40,000 ft 로 변화시키며 비행마하수가

0.4, 0.6, 0.8 일 때의 노즐 주변 열유동장 특성을

예측하였다. Table 1은 해석에 사용된 비행조건

을 나타낸다. 또한 대기 중의 화학종이 플룸 IR

신호에 미치는 영향을 고려하기 위해 외부공기는

N2 78 %, O2 21 %, CO2 1 % 로 가정하였다. 또

한 C11H22의 분자 구조를 갖는 제트 연료를 사용

할 경우, 미세 먼지는 존재하지 않고 연료가 완

전 연소하였다는 가정을 하였을 때 노즐 내부로

유입되는 유동은 몰분율 기준으로 N2 74 %,

H2O 13 %, CO2 13 % 로 가정할 수 있다.

2.2 계산격자 및 경계조건

노즐 유동의 경우 고온기체, 충격파 등 수치적

계산이 난해한 물리적 현상이 혼재하여 해석에

많은 시간이 요구된다. 따라서 효율적인 계산을

위해 축대칭 형상에 대하여 격자를 생성하였다.

외부 유동장의 크기는 노즐입구 지름(d)을 기준

으로 반경방향 50배, 축방향 100배로 설정하였다.

해석에 사용된 노즐 주변의 격자계를 Fig. 4에

나타내었다.

열유동장 해석을 위한 경계조건은 Fig. 5와

같으며, 노즐 입구의 입력 조건은 엔진 성능해석

을 통해 도출된 결과를 사용하였다. 노즐 벽면의

경우 열전달에 대한 문제로 인해 주로 내열성의

재료를 사용하므로 단열조건을 부여하고 해석을

수행하였다.

Fig. 4. Grids around nozzle
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Fig. 5. Numerical boundary conditions

(circular nozzle)

2.3 전산 예측결과의 검증

노즐 내부 및 플룸 열유동장 해석을 위해 상

용 CFD 해석 코드인 CFD-FASTRAN[11]을 사용

하였다. 이 상용 코드를 사용한 이유는 충격파나

제트 경계면이 존재하는 고아음속, 천음속 및 초

음속 유동해석에서 여타 코드에 비해 상대적으로

정확도 및 수렴도가 높은 것으로 나타났고, IR

신호 분석 연구에 중요한 요소인 대류, 전도, 복

사를 포함한 열해석을 지원하기 때문이다. 열유

동장 해석 지배방정식으로 식 (1)로 표현되는

Navier-Stokes-Fourier 방정식을 사용하였다. 주

요 수치기법으로 밀도기반(density-based), 셀중

심 유한체적법(cell-based finite volume method),

내제(implicit) 시간전진법을 사용하였다. 공간 이

산화로 2차 풍상차분법(2nd order upwind

scheme)을 사용하였고, Riemann 근사해법에 기

초한 Roe 기법을 사용하였다. 난류 모델은 유사

문제에 많이 사용되는 k-epsilon 모델을 사용하

였다. 유동장은 열적 평형상태로 가정하였으며,

화학종의 질량확산은 Fick의 법칙에 따른

Schmidt수를 사용하였다. 본 연구에서는 문제의

단순화를 위해 복사열전달을 고려하지 않았으나,

향후에 추가할 예정이다.
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Sutherland's law

본격적인 유동장 해석에 앞서 전산해석 기법

을 검증하였다. Thornock의 논문[12]에서 제시되

어 있는 축소노즐의 열유동 특성에 대한 이론적

예측결과와 전산해석 결과를 비교하였다.

Thornock는 다양한 축소각을 가지는 노즐에 대

해서 노즐 입구 압력과 외부 대기 압력비에 따른

열유동장 특성을 이론적으로 계산하고 실험결과

와 비교하였다. 해석 기법검증을 위한 연구에서

는 해석 조건에 따른 노즐 내부 및 외부에서의

마하수 분포나 sonic line의 위치, 추력계수 등을

검증하였다.

Fig. 6. Lines of constant Mach number
(nozzle angle 40°, NPR 4)
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Fig. 7. Sonic lines for various nozzle
angles (NPR 2.5)

여러 해석 모델 중 축소각이 40° 인 축소노즐

을 대상 모델로 선정하여 전산해석을 수행하였

고, 그 결과를 Fig. 6에 나타냈다. 노즐입구 압력

과 외부 대기의 압력비는 4, 외부 속도는 0인 조

건을 부여하였고, 해면고도에서의 대기조건을 사

용하였다. 검증에 사용된 정보는 마하수 분포이

며, 이론값과 비교한 결과 마하수 1.6을 제외한

다른 마하수 분포에서 이론값과 전산해석결과가

거의 일치함을 확인하였다.

또한 동일한 압력비인 경우의 노즐 축소각에

따른 sonic line의 위치를 이론값과 실험값에 대

해 비교하였다. 그 결과 Fig. 7과 같이 전산해석

결과가 이론값 및 실험값과 거의 일치함을 확인

하였다. 동일한 압력비인 경우 노즐 축소각이 커

질수록 sonic line이 점차 후방으로 이동하였다.

전산해석기법 검증을 위해 수행한 연구를 통해

전산해석 결과의 신뢰성을 확립하였다.

2.4 플룸 IR 해석 코드의 검증

플룸 IR 신호 해석에 앞서 계산에 적용할

in-house 코드에 대한 검증 연구를 진행하였다.

Fig. 8. Validation of the narrow band model

검증에는 Grosshandler 논문[13]에 제시되어 있

는 조건 중 하나를 선정하여 논문의 데이타와

in-house 코드 해석 결과를 비교하였다. Fig. 8에

서 나타낸 것과 같이 점선으로 나타낸 in-house

결과 값이 Grosshandler 논문[13]의 결과와 거의

일치함을 확인하였다.

Ⅲ. 항공기 플룸 IR 신호예측

항공기의 IR 신호에 의한 피탐지 특성을 분석하

기 위해서는 우선적으로 후방동체 및 플룸에서 발

생하는 파장별 복사신호를 정확히 예측해야한다.

Line-by-line 모델을 이용한 복사열전달 해석은 복

사에너지 전달에 관계하는 모든 흡수선을 고려하

여 계산하므로 복사 물성치를 고려함에 있어 가장

높은 정확도를 보여준다. 하지만 계산량이 너무

방대하고 막대한 계산 시간을 요구하기 때문에 다

차원의 복사열전달 계산에서는 사용하기 어렵다.

이를 보완하고자 정확성과 효율성을 함께 고려한

근사 방법이 제안되었다. 근사 방법 중 하나로 한

정된 파장구간에서의 복사 물성치를 평균하여 나

타내는 방법인 밴드(band) 모델이 있다. 밴드의 영

역에 따라 narrow-band 모델과 wide-band 모델로

나눌 수 있는데, narrow-band 모델은 하나의 파장

영역의 파동수가 5~50 cm-1, wide-band 모델은

100~1,000 cm
-1
으로 나눈 후, 이들 각각의 파장영

역에서 평균적인 물성치를 계산하는 방식이다. 본

연구에서는 Grosshandler 논문[13]의 연구내용을

바탕으로 narrow-band 모델을 이용하여 spectral

intensity 계산을 수행하였다.

산란하지 않고 흡수와 방출을 하는 경우의 열

전달 방정식은 직선상의 일정한 요소에 대하여

분자모델과 흡수계수에 대한 통계표를 사용하여

아래의 식과 같이 계산이 가능하다. 식 (2)와 (3)

은 열유동장 해석 결과를 바탕으로 도출한 플룸

영역 특정 지점의 온도 및 대기 성분의 분압 값

등을 입력하여 계산을 수행하는 후처리 과정에

적용된다.


′    

′ 
 






 

 exp    

(2)


′ : Spectral intensity

 : Bounding wall condition

 : Planck blackbody

 ≡




  : Optical thickness

 : Wave length
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방향의 차이에 대한 평균 spectral intensity는

위 식 (2)를 solid angle ω에 대하여 적분하여 구

할 수 있으며, 다음의 두 가지의 흡수계수를 사

용하여 정의할 수 있다.

   

  
′   (3)

  ≡


∞
      : Incident-mean

 ≡


∞

      : Planck-mean

Incident-mean과 Planck-mean 식의 분모들은

식 (3)을 파장의 길이에 대하여 적분한 평균

incident intensity와 blackbody intensity이다. 매

질은 일반적으로 비균질이므로 거리 의 기능은

계속된다. 이러한 방정식을 바탕으로 임의의 두

지점 사이에 존재하는 정보를 이용하여 복사 열

전달을 계산하였다.

Ⅳ. 결과 및 분석

4.1 비행조건에 따른 열유동장 해석 결과

플룸 IR 신호 계산에 앞서 열유동장 해석을

수행하였다. 비행고도가 20,000 ft, 30,000 ft,

40,000 ft 일 경우에서 비행마하수를 0.4, 0.6, 0.8

로 변화시킬 때의 열유동장을 분석하였다.

해석 결과 플룸에서의 최고온도는 비행고도가

낮을수록, 비행마하수가 높을수록 증가하였다. 이

는 고도가 낮아질수록 일정한 비행 마하수를 유

지하는데 더 큰 추력이 필요하기 때문이다. 또한

비행 마하수가 높아질수록 필요추력이 증가하는

데, 이에 따라 엔진 내부의 온도와 압력도 증

Fig. 9. Contours of temperature (20,000 ft)

Fig. 10. Contours of temperature (Mach 0.8)

가하게 된다. 이로 인해 노즐 입구의 압력과 온

도도 증가하게 되어 배출되는 플룸의 온도가 증

가함을 알 수 있었다.

4.2 비행조건에 따른 플룸 IR 신호 예측결과

전산해석결과를 바탕으로 narrow-band 모델을

이용한 IR 신호 계산을 수행하였다. 계산에는

Grosshandler 논문[13]을 바탕으로 작성된

in-house 코드를 사용하였다. 또한 관측자가 노

즐 출구의 중심점에서 10m 거리에 있고, 항공기

정후방을 기준으로 0°, 45°, 90°에 위치에 있다고

가정하였다.

Figure 11은 해석을 수행한 관측자의 위치와

정보를 도출한 직선을 나타내고 있다. 플룸 IR

신호를 계산하고자 하는 지점에 해당하는 직선을

1,000 등분하여 각 점에 대한 온도, 압력, 혼합물

의 물질에 대한 분압을 도출하여 계산하였다.

플룸 IR 계산 결과 4~4.5 μm 와 6~7 μm 밴드

에서 spectral intensity가 다른 파장에 비해 두드

러지게 나오는 것을 확인하였는데, 이는 플룸 및

Fig. 11. The position of plume IR observation
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대기성분 중 CO2 의 고유진동수가 4~4.5 μm 밴

드에 영향을 미치고 H2O 의 고유진동수가 6~7

μm 밴드에 큰 영향을 미치기 때문이다. 또한 관

측자의 위치에 따라 spectral intensity의 값이 변

화하는 것을 확인하였다. 관측자가 정후방에 위

치하고 있을 때 가장 높은 값을 보였는데, 플룸

에서 가장 높은 온도가 분포하는 플룸 코어 부분

이 가장 많이 포착되는 위치이고 외부 대기에 의

한 영향이 가장 적기 때문이다. 모든 계산 결과

에서 4~4.5 μm 밴드에서 최대의 spectral

intensity 값을 나타냈다. 이는 플룸 IR 신호에

대부분의 영향을 미치는 CO2 파장의 대기 투과

특성과 일치한다. 한편 본 연구에서는 플룸의 영

향에 의한 IR 신호만을 예측하였다. 따라서 지상

의 IR seeker 등 멀리 떨어져 있는 관측자에 의

한 측정값과 차이가 있다. 대기 중의 수증기나

미세 먼지 등에 의해 IR 신호가 변화하기 때문이

다. 이와 같은 대기효과를 고려한 IR 신호 예측

은 향후 LOWTRAN 등의 대기 적용 모델을 적

용시켜 진행할 예정이다.

Figure 12는 20,000 ft 상공에서 마하수 0.4로

비행할 경우의 spectral intensity 분포를 나타낸

것이다. 관측자의 위치가 45°일 경우보다 90°일

경우에 더 높은 수준의 IR 신호가 예측되었는데

이는 Fig. 13과 같이 노즐 후류에서 일어나는 현

상과 관계가 있다. 노즐 후류에는 고온과 저온의

영역이 교대로 발생하는 hot spot 영역이 발생한

다. 따라서 바라보는 각도에 따라 온도가 급격하

게 변화하는데 IR 신호 변화에 큰 영향을 주는

CO2, H2O 의 비율이 높은 영역인 1 m 까지 평

균 온도는 오히려 90°에서 약 50 K 높게 나타났

다. 이로 인해 90°에서 더 높은 IR intensity가 예

측되었다.

Fig. 12. Spectral intensity with wavelength
(20,000 ft, Mach 0.4)

또한 비행속도와 비행고도 변화에 따른 플룸

의 IR 신호를 비교하였다. Fig. 14에서 나타낸 것

과 같이 동일 고도에서는 비행 마하수가 커질수

록 spectral intensity의 값이 증가함을 확인하였

다. 또한 Fig. 15에서 비교한 것과 같이 동일한

Fig. 13. Contours of temperature
(20,000ft, Mach 0.4)

Fig. 14. Spectral intensity with wavelength
(20,000 ft, angle 90°)

Fig. 15. Spectral intensity with wavelength
(Mach 0.8, angle 90°)
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Angle

(°)

Band

(μm)

Altitude 40,000 ft 30,000 ft 20,000 ft

Mach 0.8 0.6 0.4 0.8 0.6 0.4 0.8 0.6 0.4

0

3~5
Ave. 20.8 14.7 11.2 30.3 21.8 16.8 51.7 38.1 30.0

Max. 186.5 134.3 104.0 259.3 190.1 149.1 413.4 310.8 248.9

8~12
Ave. 10.2 10.2 10.2 10.2 10.2 10.2 10.2 10.2 10.2

Max. 11.9 11.9 11.9 11.9 11.9 11.9 11.9 11.9 11.9

45

3~5
Ave. 18.7 12.9 9.6 26.9 18.8 14.2 45.1 32.2 24.8

Max. 188.0 135.7 105.1 261.2 191.9 150.6 415.8 313.2 250.8

8~12
Ave. 10.2 10.2 10.2 10.2 10.2 10.2 10.2 10.2 10.2

Max. 11.9 11.9 11.9 11.9 11.9 11.9 11.9 11.9 11.9

90

3~5
Ave. 21.3 14.6 11.0 30.6 21.3 16.1 51.5 36.4 28.0

Max. 192.1 139.5 108.8 266.7 196.5 155.2 422.8 319.6 257.1

8~12
Ave. 10.2 10.2 10.2 10.2 10.2 10.2 10.2 10.2 10.2

Max. 11.9 11.9 11.9 11.9 11.9 11.8 11.9 11.9 11.9

Table 2. The average and maximum spectral intensity at various flight conditions (W/m²/μm/sr)

비행마하수의 경우에는 비행고도가 낮아질수록

spectral intensity의 값이 증가하였다. 이는 플

룸 최고온도 분포 변화의 경향성과 일치한다. 필

요추력의 증가가 플룸 IR 신호 강도에 절대적 영

향을 미친다는 것을 확인하였다.

비행조건을 변화시키며 해석한 모든 모델에

대한 spectral intensity의 값을 Table 2에 나타내

었다. 다양한 파장 영역 중에 3~5 μm 밴드와

8~12 μm 밴드에서의 최대값 및 평균값으로 비교

하였다. 그 이유는 우선 전장에서 운용되고 있는

IR seeker 및 지대공 미사일의 특성을 조사한 결

과 주로 3~5 μm 밴드를 주로 탐지하고 있기 때

문이다. 또한 노즐에서 방출되는 플룸의 최대온

도는 500~700 K 사이인데 이 온도영역에서 최대

radiant emittance를 가지는 파장대가 3~5 μm 밴

드로 플룸 IR 신호 수준이 최대로 나타나 가장

취약한 영역이기 때문이다. 한편 8~12 μm 밴드

는 주로 동체 표면의 온도에 의해 탐지되는 영역

으로 향후 항공기 동체에 의한 IR 신호를 분석하

여 플룸 IR 신호 연구와 종합하고자 선정하였다.

비행 조건의 변화에 큰 영향을 받는 3~5 μm

밴드와는 달리 동체 표면 온도에 의한 영향을 받

는 8~12 μm 밴드의 경우 플룸에서 탐지되는 수

준이 매우 낮았고 비행 환경에 따른 변화도 적었

다. 하지만 비행 조건에 따른 플룸의 특성 변화

로 인해 노즐 벽면이나 동체의 온도가 변화하여

8~12 μm 밴드에서의 IR 신호에 대해 영향을 미

치므로 이에 대한 영향성을 관찰하기 위해서는

노즐 벽면 및 동체를 포함한 IR 신호 분석 연구

가 추가적으로 수행되어야 할 것으로 판단된다.

추력 및 플룸 최고온도 변화에 따른 spectral

intensity의 영향을 살펴보기 위해 Table 3에 결

과를 정리하였다. 고도가 낮아질수록, 비행마하수

가 증가할수록 추력 및 플룸 최고온도가 증가함

을 확인하였다. 이는 경향성 분석에서 예측한 바

와 동일하게 추력이 커짐에 따라서 플룸의 온도

가 높아지게 되고, 이에 따라 spectral intensity

가 증가하는 것으로 판단된다. 이러한 분석을 통

해 비행조건에 따른 플룸 IR 신호 변화에 대한

정성적인 정보를 도출할 수 있었다.

Altitude

(ft)
Mach

Thrust

(N)

Tempra

-ture

(K)

Spectral

intensity

40,000

0.8 7,187.4 559.9 192.1

0.6 6,399.9 532.1 139.5

0.4 6,035.6 512.4 108.8

30,000

0.8 11,690.1 591.5 266.7

0.6 10,366.7 562.1 196.5

0.4 9,730.6 541.1 155.2

20,000

0.8 18,460.4 642.7 422.8

0.6 16,275.9 610.7 319.6

0.4 15,190.4 587.9 257.1

Table 3. Results (thrust, temperature and
maximum spectral intensity) at
various flight conditions
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Ⅴ. 결 론

본 연구에서는 항공기 비행환경에 따른 노즐

및 플룸 열유동장의 전산해석 결과를 바탕으로

플룸 IR 신호를 계산하였다. 이를 위해 가상의

아음속 항공기에 대한 엔진 성능분석을 수행하고

설정된 임무를 만족하는 노즐을 설계하였다. 비

행환경에 따른 전산해석을 수행하기 위하여 항공

기의 비행고도와 비행속도를 변화시키며 노즐 입

구조건을 도출하였다. 도출된 조건을 바탕으로

다양한 비행환경에 따른 열유동장 해석을 수행하

였다. 열유동장 해석 결과 비행고도가 높아질수

록, 비행 마하수가 낮아질수록 플룸의 광학적 두

께와 축방향 온도 분포가 축소됨을 확인하였다.

이러한 변화는 동일한 고도에서 비행속도가 줄어

들거나, 동일한 비행속도를 더 높은 고도에서 유

지하기 위해서는 필요추력이 감소하게 되고, 이

에 따라 엔진 내부의 압력과 온도가 감소하는 원

인 때문이다.

열유동장 해석결과와 narrow-band 모델을 사

용하여 플룸 IR 신호 계산을 수행하였다. 각각의

비행환경에 대하여 spectral intensity 변화를 분

석한 결과 플룸 IR 신호 중 3~5 μm 밴드의 경우

전산해석결과의 플룸 최고 온도와 비례하는 것을

확인하였다. 이러한 현상은 추력이 증가함에 따

라 플룸의 온도 및 압력이 높아지게 되고, 고온

의 가스가 영향을 미치는 영역이 확대되어 플룸

의 길이가 길어지고 광학적 두께가 증가하기 때

문이다. 관측자 위치에서 바라보았을 경우 더 높

은 온도 및 분압을 가지는 CO2, H2O 등을 포착

하게 되어 spectral intensity 역시 증가하는 것으

로 판단된다. 이를 통해 항공기 비행환경에 따른

플룸 IR 신호 변화에 대한 정성적인 정보를 도출

하였다.
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