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ABSTRACT

A turboprop aircraft for this study is required to operate at icing condition in order that

it performs its given mission. So an air intake system of the turboprop aircraft should be

designed and verified not only to provide the maximum possible total pressure at engine

inlet at normal flight condition, but also to include an inertial separator which protects

Foreign Object Debris (FOD) like ice or snow at icing condition from entering into the

engine inlet screen which can cause or lead an catastrophic engine failure like engine

flame-out or severe damage. So an air intake assembly incorporating a variable geometry

inertial separator has been designed and then CFD/structural analysis for the assembly

was performed to see its design results. Then 35% scaled model of the air intake assembly

was manufactured and wind tunnel test was done. This paper describes the detailed

design results for the aerodynamic design, analysis and wind tunnel testing during the

development process of the air intake assembly.

초 록

본 연구 대상 터보 프롭 항공기는 주어진 항공기 임무 수행을 위해 결빙 조건하에서도

운용이 가능하여야 한다. 동 연구에 적용된 터보 항공기의 공기 흡입구 계통은 정상 비행

조건하에서 엔진 입구에 최대 전압력을 공급할 수 있도록 설계 및 검증이 되어야 할 뿐만

아니라 결빙조건하에서 생길 수 있는 얼음과 같은 입자가 엔진 흡입구 망으로 들어가서

엔진 화염꺼짐이나 엔진에 심각한 손상을 주지 않도록 하기 위한 관성분리기를 포함하도

록 개발이 되어야 한다. 따라서 결빙 조건하에서 형상이 변하는 가변형상의 공기흡입구

조립체를 설계하고 설계 결과 확인을 위해 조립체에 대한 전산 유동 및 구조해석을 수행

하였다. 이후 35% 축소형 모델을 제작하여 풍동시험을 수행하였다. 동 논문에서는 흡입구

조립체 개발과정에서 요구되는 공기역학적 설계, 잔산 유동/구조 해석 및 풍동 시험평가

결과를 기술하였다.
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Ⅰ. 서 론

항공기에 장착된 엔진의 작동을 위해서는 엔

진으로의 공기 공급이 가능하여야 하므로 공기흡

입구 계통이 요구된다. 설계/제작된 공기흡입구

계통은 주어진 비행조건하에서 엔진이 원하는 공

기요구량을 만족하고 최소의 압력손실을 보장하

여야 하다. 연구 대상 항공기는 결빙조건하에서

주어진 임무 수행이 가능하여야 하므로 항공기에

장착된 엔진이 결빙조건하에서도 적절한 작동과

성능을 보장하기 위해서는 외부공기에 노출된 공

기흡입구 전방에서 얼음이나 눈 등과 같은 일정

한 크기 이상의 FOD (Foreign Object Debris)가

유입되더라도 이들이 엔진으로 유입되지 않도록

하기 위한 별도의 흡입구 관성분리기 개발이 필

수적으로 요구된다[1, 2]. 특히 항공기 임무 시간

이 긴 항공기의 경우 결빙 조건이 아닌 경우에는

통상적인 형태의 공기흡입구 덕트 형상을 취하

고, 결빙조건에서는 외부로부터 유입되는 눈이나

얼음과 같은 외부유입물을 항공기 바깥으로 배출

하기 위한 가변형 형상의 관성분리기가 요구된

다. 이러한 가변형 구조의 관성분리기는 항상 결

빙조건에 대비하는 형상인 고정형 형상의 관성분

리기에 비해 항공기 연료 소모율을 획기적으로

감소시켜 항공기 임무시간 증대와 같은 큰 장점

이 있다. 따라서 본 연구에서는 이러한 목적에

부합되도록 항공기가 결빙조건에서 운용하더라도

공기흡입구 덕트로 유입되는 얼음이나 눈 등과

같은 일정한 크기 이상의 외부 유입물은 엔진 압

축기 전방의 플리넘 챔버에 도달하기전에 항공기

외부로 배출이 가능하도록 가변형(Variable

geometry)의 흡입구/관성분리기 조립체 설계가

요구되었다. 본 논문에서는 이러한 흡입구/관성

분리기 조립체의 설계, 해석 및 풍동시험 결과를

제시하였다[3].

Ⅱ. 공기흡입구/관성분리기 조립체 설계

2.1 항공기 공기흡입구 계통 배치 설계 및

시스템 구성

본 연구에 적용된 항공기는 터보프롭 항공기로

서 프로펠러가 항공기 후방에 장착되어 있는 푸

셔형(Pusher type) 항공기이다. 항공기 후방상단

에 공기흡입구가 배치되어 있으며, 공기흡입구

덕트 끝단인 확산부(Diffuser)를 통하여 유입된

공기는 엔진내부로 유입되기전에 플리넘 챔버

(Plenum chamber)를 통해 엔진으로 유입된다.

Fig. 1. Layout and configuration design result

of an air intake system

Fig. 2. Flowpaths of an inertial separator at

normal and icing mode

Fig. 1은 동 연구에 적용된 항공기의 공기흡입구

계통 배치 설계 결과 및 주요 부품의 구성을 나

타낸다. 프리넘 챔버는 엔진 입구에 설치되어 있

는 엔진면(Inlet screen)을 감싸고 있는 챔버로서

엔진 입구 에서의 공기 압력과 속도 왜곡

(Distortion)을 최소화시키는 효과를 가져온다.

Fig. 2는 가변형 구조의 관성분리기의 작동모드

별 공기 유로를 나타낸다. 항공기가 결빙 조건하

에서 운용시에는 공기흡입구 확산부(Diffuser)를

통하여 유입된 공기는 플리넘 챔버(Plenum

chamber)를 통해 엔진 내부로 유입되기전에 엔

진으로 보내지 않고 바이패스덕트(Bypass duct)

로 분리시켜 항공기 외부로 방출시키도록 가변형

관성분리기를 설치하여 엔진의 안정적 운용을 보

장하도록 하였다.

2.2 공기흡입구 덕트 및 관성분리기

조립체 설계

본 연구에 적용된 항공기의 공기흡입구 계통

은 항공기의 전 비행영역하에서 엔진이 요구하는

최대 공기량을 공급할 수 있어야 하고, 결빙 조
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건하에서는 공기흡입구 덕트로 유입되는 얼음이

나 눈 등과 같은 일정한 크기 이상의 외부 유입

물은 엔진 플리넘 챔버에 도달하기전에 항공기

외부 즉 흡입구 바이패스 덕트로 배출되도록 설

계되어야 한다[4]. 이러한 목적을 달성하기 위해

동 연구에서는 다음과 같은 내용의 설계를 공기

흡입구 및 관성분리기 조립체에 반영하였다. 즉

공기흡입구의 Lip은 연구 대상 항공기가 아음속

임을 고려하여 NACA 계열형상을 설정하였으며,

흡입구 덕트 디퓨져에서의 급격한 확산이 일어나

지 않도록 디퓨져 입출구에서의 면적비는 약 1.7

로 설정하였다. Fig. 3은 흡입구 목(Throat) 면적

대비 흡입구 덕트내에서의 단면적분포 변화를 나

타낸다. 그리고 결빙조건하에서는 #1 배인과 #2

베인이 각각 아래와 위쪽으로 움직이도록 하여

유입되는 공기 유로가 약 90도 정도 휘도록 설계

하여 눈이나 얼음과 같은 외부 유입물은 관성에

의해 바이패스 덕트로 배출되고 공기만 플리넘

챔버로 유입되어 엔진으로 들어가도록 설계하였

다. 그리고 항공기가 일정 임무 수행후 결빙 조

건이 해제될 경우에는 관성분리기 구동기

(Actuator)가 작동하여 #1 베인과 #2 베인이 원

래의 위치로 회복함으로써 공기흡입구 덕트내의

공기 유동의 휨 현상이 없어지게 되어 흡입구 덕

트내에서의 압력손실을 줄일 수 있는 가변형 형

Fig. 3. Cross sectional area distribution of

an air intake divided by throat area

Fig. 4. Actuation mechanism of an inertial
separator assembly

상을 가지도록 설계하였다. Fig. 4는 이러한 설계

개념의 관성 분리기 구동 메카니즘을 나타낸다.

Ⅲ. 공기흡입구 덕트 유동 및 구조 해석

3.1 공기흡입구 덕트 유동해석

설계된 공기 흡입구 및 플리넘 챔버의 설계

적합성을 확인하기 위해 Fig. 5와 같은 모델을

이용하여 전산유동해석을 수행하였다. ANSYS

Fluent Solver를 이용하여 전산 유동해석을 수행

하였으며, 본 유동해석에 적용된 난류모델은 k-ε 

모델이다. 흡입구 Lip을 통해 유입된 공기는 공

기 흡입구 덕트를 지나 엔진 플리넘 챔버를 통해

엔진 Intake screen을 통해 엔진으로 유입되며,

공기흡입구 덕트 및 플리넘 챔버 내에서의 유선

및 유동패턴과 생성된 격자계 모습은 Fig. 5와 6

에 제시된다. 그리고 Fig. 7은 주어진 경계조건

Fig. 5. Flow pattern inside an air intake and
plenum chamber

Fig. 6. Generated mesh for CFD
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Fig. 7. Mach number distribution

및 유동해석 조건을 이용하여 수행된 흡입구 덕

트 및 플리넘 챔버내의 및 마하수 분포를 나타내

는 바, 아음속으로 유입된 공기는 프리넘 챔버에

서 마하수가 약 0.05 내외를 나타낸다. 그리고 흡

입구 성능은 아래 식(1)과 같이 주어진 항공기

운영 및 엔진 작동 조건하에서 흡입구 덕트 외부

로부터 유입되는 자유흐름(Free stream)의 전압

력(Total pressure)에 대한 엔진입구 공기의 전압

력의 비로 표현된다. 그런데 항공기 운영 및 엔

진 작동 조건을 표시하는 인자는 대개 질량 유량

의 비 (MFR ; Mass Flow Ratio)로 정의되는데,

이는 Fig. 8에 제시된 바와 같이 주어진 작동 조

건하에서 Capture area(Ac)로 유입될 수 있는 최

대 공기 유량에 대한 공기흡입구로 유입되는 실

제 공기 유량의 비로 정의되며 식 (2)와 같이 수

식으로 표현된다. 식 (2)에서 A, PR, W, T, P는

각각 면적, 전압력비, 공기 유량, 온도, 압력을 의

미하며, 하첨자 0는 자유 흐름의 위치를 의미하

며, 하첨자 2는 엔진 압축기 입구에서의 위치를

의미한다.

  


(1)

MFR AC
A
AC
PR


WP t
Tt



P t
WTt


(2)

Fig. 8. Airflow stream tube in the intake

and definition of the area

Fig. 9. Total pressure ratio at normal
and Icing mode

Figure 9는 Normal 및 Icing mode에서의 유동

해석 결과를 제시하는 바, 각각의 유동해석 조건

에서의 MFR는 식 (2)를 이용하여 주어진 항공기

및 엔진 작동 조건으로부터 산정되었다. 결빙이

생성되지 않는 Normal mode에서의 흡입구 성능

인자인 전압력비 즉 외기의 자유 흐름에서의 전압

력에 대한 엔진 입구에서의 전압력비(Total

pressure ratio)는 거의 1.0으로 예측되었고, 결빙

이 생성되는 Icing mode에서는 공기흡입구 덕트

내에서의 유동의 휨으로 인하여 Normal mode 성

능보다 약 6% 정도 낮은 수준으로 예측되었다.

3.2 공기흡입구 덕트 조립체 구조해석

항공기가 일정 고도 및 속도에서 비행시 항공

기 기체는 공력하중을 받기 때문에 공력 하중에

따른 구조물의 건전성을 해석적으로 확인하여야

한다. 특히 연구 대상 항공기의 공기흡입구 덕트

는 복합재 자재로 제작되었으며, 상, 하 분리가

가능한 총 8개 파트의 조립체로 구성되어 있고,

관성분리기 장치 구성품인 커넥팅 로드, 베인 등

을 장착, 구동하기 위한 홀 및 슬롯이 공기흡입

구 덕트에 만들어졌기 때문에 공력하중에 의한

영향성 파악이 매우 필요하다. 구조해석을 위해

적용한 해석 조건으로서는 흡입구 덕트내에 예상

되는 최대 작동 압력 조건인 2psi를 적용하였으

며, 공기흡입구 전면에 작용하는 항력 하중인

3.2psi를 적용하였다. Fig. 9는 상기의 해석 조건

을 고려하여 수행한 흡입구 덕트에 대한 구조해

석 결과로서 복합재 구조재의 파손기준인

TSAI-HILL criteria [5, 6]값의 분포를 보여준다.

동 그림에서 살펴보면 복합재 덕트가 파손되었음

을 의미하는 조건인 TSAI-HILL criteria 값이 1
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보다 큰 값(“criteria >1”)은 파악되지 않았다. 따

라서 설계된 항공기 공기흡입구 덕트는 항공기

정상 운영조건하에서 2 psi의 하중이 복합재 덕

트 내부에 적용되더라도 파손되지 않을 것이라는

것을 해석적으로 확인하였다.

Ⅳ. 공기흡입구 덕트 및 관성분리기

조립체 풍동시험 평가

4.1 공기흡입구 덕트 및 플리넘 챔버 조립

체 풍동시험 결과

설계된 공기흡입구 덕트, 관성분리기 및 플리

넘 챔버를 포함하는 전체 조립체에 대한 설계 적

합성을 확인하기 위해 약 35% Scale의 풍동 모

형을 설계/제작하였다. 풍동시험의 주요 목적으

로는 결빙조건이 아닌 Normal mode 및 Icing

mode에서의 흡입구/관성분리기/플리넘 챔버의

통합성능을 확인하고자 함이었다. Fig. 10은 설

계, 제작된 공기 흡입구 풍동 모형이 국방과학연

구소 아음속 풍동시험시설의 Test section에 장착

Fig. 10. Distribution of TSAI-HILL Criteria for
the air intake duct (2 psi applied)

Fig. 11. View of a wind tunnel model of an
air intake

Fig. 12. Comparison result of wind tunnel
test and CFD analysis

된 형상을 나타낸다. Fig. 11은 공기 흡입구/관성

분리기 조립체 모형에 대한 풍동시험 결과를 나

타내는 바, 결빙조건이 아닌 Normal mode에서

는 자유흐름의 전압력에 대한 엔진 입구에서의

전압력비(Pt2/Pt0)는 공기유량비(MFR : Mass

Flow Ratio) 변화에 따라 거의 차이가 없이 1.0

수준으로 측정되었다. 결빙 조건인 Icing mode에

서는 Normal mode 성능보다 최대 약 6% 정도

낮은 수준으로 측정되었으며, 이는 유동해석 결

과와 매우 유사함을 확인할 수 있었다.

Ⅴ. 결 론

본 연구에서는 터보 프롭 항공기가 주어진 항

공기 임무 수행을 위해 결빙 조건하에서도 운용

이 가능하기 위해 요구되는 흡입구/관성분리기

조립체중에서에 대한 설계, 해석 및 시험평가 기

법을 연구하였다. 이를 위해 임무시간이 긴 항공

기에 특히 장점이 있는 가변형 관성분리기를 장

착하는 공기 흡입구 조립체 개발과정에서 필수적

으로 요구되는 조립체 설계, 유동해석 및 구조

해석, 풍동 시험평가를 수행하고 설계의 타당성

을 확인하였다. 본 연구를 통하여 수행된 연구

결과를 요약하면 다음과 같다.

1) 결빙 조건이 아닌 Normal mode에서는 통상

적인 흡입구 덕트 형태를 취하고, 결빙조건

(Icing mode)시에는 2개의 베인을 이용하여

외부로부터 유입되는 FOD를 항공기 바깥으

로 배출하는 가변구조의 흡입구/관성분리기

조립체를 설계하였다.
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2) 설계된 공기흡입구/관성분리기 조립체에 대한

유동해석을 통해 Normal mode 및 Icing

mode에서의 흡입구 덕트 및 플리넘 챔버의

성능 및 설계 적합성을 확인하였다.

3) 공기흡입구 덕트가 받는 공력하중으로 인한

영향성을 파악하기 위해 구조해석을 수행하였

다.구조해석에는 Samcef를 이용하여 흡입구

덕트내에 2psi와 공기흡입구 전면에 3.2 psi의

항력 하중을 주어 TSAI-HILL criteria를 살펴

본 결과, 공기흡입구 덕트의 구조적 안정성을

확인하였다.

4) Normal mode 및 Icing mode에서의 흡입구

덕트. 관성분리기 및 플리넘 챔버의 설계 성

능을 확인하기 위해 35% Scale model을 제작

하고 풍동시험을 수행한 결과, 동 조립체의

설계 적합성을 확인하였다.
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