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Abstract 

Inlet hammershock is the critical loads condition for designing the inlet duct structure of a fighter. The sudden flow 
reduction in engine compressor causes inlet hammershock with high pressure. The traditional method was used to 
combine extreme conditions (maximum speed, sea level altitude, and cold day) to analyze this compression wave inlet 
hammershock pressure. However, after the 90s there have been papers that presented the probabilistic approach for the 
inlet hammershock to achieve the appropriate design pressure. This study shows how to analyze the inlet hammershock 
pressure by making practical use of the Republic of Korea Air Force real flight usage data under probabilistic approach 
and then analyze approximately 30% decreased inlet hammershock pressure compared with the traditional valve.

초  록

  전투기 흡입구 덕트 구조물 설계에 중요한 하중조건으로 흡입구 해머쇼크 조건이 있다. 엔진 압축기

내부유동의 갑작스런 감소에 의하여 큰 압력의 해머쇼크가 발생하게 된다. 압축충격파인 흡입구 해머쇼

크 해석을 위한 전통적인 방법은 극단적인 조건들의 조합을(최대 속도, 해수면, 저온 대기) 이용하였지

만, 90년대 이후 확률론적 방법을 통해 적절한 해머쇼크 설계압력을 제시한 논문들이 발표되었다. 이를

참고로 본 연구는 한국공군의 비행운용데이터를 활용하여 흡입구 해머쇼크 압력을 확률론적으로 접근

하였고, 이를 통해 전통적인 방법 대비 약 30 % 감소된, 흡입구 설계용 해머쇼크 압력을 해석하였다.

Key Words : Inlet duct(흡입구 덕트), Inlet hammershock(흡입구 해머쇼크), Deterministic approach(결정론적 접

근법), Probabilistic approach(확률론적 접근법), Monte Carlo Simulation(몬테카를로 모의실험), Surrogate 

model(근사모델) 

1. 서론

항공기 엔진은 흡입구(inlet)를 통해서 다량의 공기

를 흡입한다. 특히 엔진이 동체 내부에 배치되는 전투

기의 경우 기다란 흡입구 덕트(inlet duct) 안으로 큰

질량유속(mass flow rate)을 가지는 공기가 흐르게 된

다. 이런 유동상태에서 아주 예외적인 현상으로 엔진

의 유동불안정(engine stall 또는 engine surge)이 발

생하여 엔진압축기 내의 유동이 갑자기 느려지면서 엔

진압축기에서 흡입구 방향으로 강한 충격파(압력)가

전파 된다.[1] 이를 흡입구 해머쇼크(inlet 

hammershock, 이하 해머쇼크)이라 한다. 해머쇼크의

속도는 약 300~400 m/sec 이고, 해머쇼크의 압력은

덕트 내 정상상태 압력(steady state pressure)의 3배

가까이 상승하는 것으로 연구되었다.[2] 이와 같은 해

머쇼크 압력을 고려하여 전투기 흡입구 덕트 및 주변

구조물이 설계된다.[3-4]
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여러 개의 엔진(TF30, GE 1/10, J85)에 인위적인 해머

쇼크 조건을 가하여 압력값을 측정하였다.[3] 또한

TF30 series 터보팬 엔진을 장착한 F-111 전투기를

이용하여 실제 비행 중에 발생되는 해머쇼크를 측정하

기도 하였다[4]. 앞선 실험결과와 Marshall’s 

parameter 와 같은 경험식을 이용하여 압축기 압력비

와 해머쇼크 압력의 관계식을 유도하여 새로운 전투기

설계에 활용하였다[5]. 90년대에 들어와 전산유체역학

(CFD)의 발전과 더불어 해머쇼크를 수치해석적으로

예측하는 연구가 활발히 수행되었다[6-7].

위와 같은 간단한 공학식 또는 수치해석적 방법으로

해머쇼크 압력을 예측할 시, 전투기가 설계조건에서

경험할 수 있는 극단적인 조건을 동시(concurrently)

에 가정하여 해석하게 된다. 즉 항공기 속도가 가장

빠르고, 그때 동압이 최대이고, 그때 대기온도가 가장

낮고, 그때 엔진면(engine face)에서 초기 해머쇼크 크

기(intensity)가 가장 클 때를 입력조건으로 해석을 하

게 된다. 이와 같은 접근법을 결정론적 접근법

(deterministic approach) 또는 전통적인 방법

(traditional method)이라 부른다[8].

여기서 결정론적 접근법의 보수성(conservatism)에

대해 생각해 볼 필요가 있다. 전투기 수명주기 동안

해머쇼크라는 물리적 상황이 반드시 발생하는 것도 아

니고, 발생하더라도 최악의 조건들이 동시적으로 일어

나는 확률은 더더욱 낮을 것이다. 따라서 결정론적 접

근법의 해머쇼크 압력으로 동체구조물을 설계하여 전

투기 수명주기까지 운용한다면 필요이상의 공허중량을

가지고 비효율적인 전투기 운용(연료, 성능, 비행시간

등)을 하게 될 것이다. 따라서 확률론적 접근법으로 적

절한 크기의 해머쇼크 압력을 선정하여 동체구조물 설

계에 반영할 필요가 있다[2,8-9].

이에 본 논문에서는 어떤 과정을 통해 확률론적 접

근법을 해머쇼크 설계압력 해석에 도입하는지 살펴본

다.

2. 확률론적 접근법

2.1 해머쇼크의 결정론적 접근법

결정론적 방법은 아래 Eq. 1과 같이 해머쇼크 피크

(peak) 압력에서 대기압을 빼준 뒤, FS(factor of 

safety)를 곱하여 계산한다. 이는 흡입구 덕트면에 작

용하는 압력차가 된다.

∆���� = ��(��� −	��)                        (1)

�� : Ambient static pressure

��� : Hammershock peak static pressure

∆���� : Hammershock delta pressure (ultimate)

Equation 1의 계산을 위해 두단계의 과정을 거치게

된다. 먼저 엔진스톨(engine stall, 엔진 유동 멈춤) 상

태에서 엔진면에 발생하는 가장 큰 해머쇼크 압력값을

예측해야 된다. 예측방법으로 엔진시험으로 보정된 이

론식을 활용하거나 엔진제작사의 자체 데이터베이스

(database)에 의존한다. 두번째, 엔진면의 해머쇼크가

흡입구 앞쪽으로 이동하면서 압력이 상승하는 ��� 를

비행시험자료 또는 CFD를 활용하여 예측한다. 이 2단

계의 해석과정을 가장 극단적인 조건에서 수행한다.

이렇게 해석된 ∆���� 를 흡입구 FS(fuselage station) 

따라 전체 흡입구 덕트 구조물 설계에 적용한다. 조건

에 따라 다르겠지만 선행연구 결과[8] ∆���� 는 70 

psid 정도의 값을 갖는다. 여기서 ∆���� 는 극한하중

(ultimate loads)의 의미로서 구조물 변형(detrimental 

deformation)은 허용하되 구조물 파손(structural 

failure)은 발생하지 않도록 설계할 때 적용한다. 해머

쇼크 압력은 극한하중을 설계자에 제공한다.

2.2 해머쇼크의 확률론적 접근법

해머쇼크 압력의 입력변수인 마하수, 고도, 대기온도

를 확률변수로 취급한다. 이 입력변수에 몬테카를로

모의실험(MCS; Monte Carlo Simulation)를 통해 해머

쇼크 압력도 확률변수(PDF; probability density 

function)로 산출하게 된다. 여기에 엔진스톨 빈도율을

통해 설정된 최대허용발생율(MAER; maximum 

allowable event rate)을 기준으로, 설계에 적용할 적

절한 크기의 해머쇼크 압력을 선정하게 된다. 이를 통

해 흡입구 덕트 구조물의 보수성을 줄이고 중량절감의

이득을 얻게 된다.

Fig. 1 Probabilistic Approach of Hammershock

2.3 확률론적 접근법의 작업순서도

확률론적 접근법의 작업 순서를 Fig. 2에 나타내었

다. 총 다섯 단계로 구분지어 설명한다. 

①단계: 엔진스톨 발생 시, 엔진면의 해머쇼크 압력

을 엔진제작사로부터 제공받는다. 일정범위 내의 대기

온도, 마하수, 비행고도에 따라 해머쇼크 압력을 제공

받는다. 

②단계: 위의 입력값으로 흡입구 덕트에서 발생되는

해머쇼크 피크(peak)값인 ∆���� 을 계산한다. 비정상

(unsteady) CFD를 통하여 덕트 내의 최대 피크압력을

해석하고 이를 바탕으로 이론식을 보정하여 대기온도, 

마하수, 비행고도에 따라 ∆���� 을 계산한다.

In-house 
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1. Aircraft flight Mach-Alt usage
2. Atmospheric temperature
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③단계: 개발 중인 전투기는 마하-고도간 확률밀도

함수를 그릴 수 있을 만큼 상세한 운용데이터를 추출

할 수 없다. 따라서 Fig. 3과 같은 한국공군이 운용 중

인 전투기 실제 비행운용데이터를 활용하였다. 비행운

용데이터를 바탕으로 마하-고도(Mach-Alt)간의 확률

변수를 설정한다. 마하와 고도에 따라 운용빈도율(=점

유시간/전체운용시간)이 달라지기 때문에 우선 Fig. 4

와 같이 마하수의 확률밀도함수를 근사 시킨 다음, Fig. 

5와 같이 마하수 구간별 고도의 확률밀도함수를 근사

시킨다. 확률밀도함수는 Gauss 분포와 Weibull 분포

를 사용하였다. 대기온도에 대한 확률분포를 고려하기

위하여 Fig. 6와 같이 MIL-E-005007E[10]를 참고하

였다. 이는 표준대기온도에서 확률적으로 얼마만큼 온

도차이가 발생하는지 보여준다. 온도차를 확률밀도함

수로 근사했을 때 N(평균,표준편차)=N(0,25.5)를 가진

다. 이와 별도로 ②단계에서 계산한 값을 모집단으로

근사모델(surrogate model)을 작성한다. 본 연구에서

는 비선형성을 잘 표현해 주는 크리깅모델(Kriging 

model)을 사용하였다[11]. 크리깅모델의 정확도를 보

여주는 Fig. 8의 Jackknife Plot을 보면 45도 기울기로

모집단의 데이터를 잘 묘사하고 있음을 알 수 있다. 

④단계: 위에서 정의된 입력확률변수의 누적밀도함

수(CDF; cumulative density function)를 이용하여 In-

house 프로그램으로 백만 개의 몬테카를로 모의실험

을 실시한다. 이 입력값을 JMP 프로그램[11]과 연동

시켜 Fig. 9와 같은 ∆���� 에 대한 확률분포를 구하게

된다. 

⑤단계: 최대허용발생율이 반영된 해머쇼크 압력크

기를 Fig. 9의 붉은선으로 나타내었다. 이 붉은선이 위

치한 ∆���� 가 설계하중으로 사용된다. 붉은선보다 큰

해머쇼크의 경우의 수(event)는 설계하중으로 고려할

필요가 없는 극히 미미한 경우의 수를 의미한다.

Fig. 2 Work Flow of Probabilistic Approach for Inlet 
Hammershock

Fig. 3 Korea Air Force Real Flight Usage Data

Fig. 4 PDF of Mach Based on Flight Usage Data

Fig. 5 PDF of Alt According to Mach (Example)
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Fig. 6 CDF of Ambient Delta Temperature

Fig. 7 Kriging Model for Mach, Alt, Temp.

Fig. 8 Jackknife Plot for Kriging Model

Fig. 9 Distribution of Hammershock Delta Pressure

3. 해머쇼크 설계압력 선정

3.1 설계하중의 빈도율 기준

앞장에서 소개한 해머쇼크 최대허용발생율을 유도하

기에 앞서 일반적으로 제시되는 설계하중의 빈도율을

알아본다. 미국 국방부 항공기 구조설계 기준(JSSG-

2006)[12]의 A.3.2.11장절에 “설계하중의 빈도

(frequency of occurrence)가 비행(flight) 당 10-7 발

생 빈도보다 같거나 큰 하중조건은 설계하중으로 고려

해야 된다”고 기술되어 있다. 즉 항공기가 107 비행

(flight)을 할 때 한번 이상 발생되는 하중조건은 구조

설계에 반영해야 된다는 의미이다.

3.2 해머쇼크 발생 빈도율 예측

전투기 엔진제작사로부터 엔진의 해머쇼크 발생 빈

도율을 제공 받았다. 해머쇼크는 특정 비행시간(EH; 

engine flight hour)에 한번 발생할 것으로 예측되었다.

또한 통상적인 전투기의 한번 비행시간(FH; flight 

hour)을 가정한다. EH를 FH로 나누면 비행(flight) 당

해머쇼크 발생 빈도율이 되고 이 값이 10-7
보다 큰

값을 가지므로 전투기 엔진으로 야기되는 해머쇼크는

흡입구 구조설계에 반영해야 됨을 알 수 있다. 

1
�
��

��
�� > 1 ×	10��  (2)

3.3 해머쇼크 설계압력 변동오차 반영

엔진제작사에서 제공받는 엔진면의 해머쇼크 압력값

조차도 변동오차를 포함하고 있다. 이를 반영하고자

본 논문은 참고문헌[8]을 참고하였다. 즉 Fig. 10과

같이 해머쇼크 압력 공칭값(nominal)의 오차(%)는 정

규분포를 가지고 3σ (표준편차)에서 8% 오차수준이다. 

다르게 표현하면 1σ 에서 2.67% 오차를 갖는 것이고, 

본 논문에서 전체 해머쇼크 평균압력의 2.67%에 해당

하는 압력값을 잡음(noise) 표준편차값으로 가정하여
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Fig. 12의 표준편차(standard deviation) 창에 입력시

켜 주었다. 즉 JMP가 몬테카를로 시뮬레이션을 할 때

마다 표준편차 값이 무작위로 포함된다고 보면 된다.

Fig. 10 Error of Hammershock Nominal Value

3.4 설계하중 빈도율 기준에 상응하는 해머쇼크

발생 빈도율

몬테카를로 시뮬레이션으로 산출된 Fig. 9에서 붉은

선으로 표시된 설계하중용 해머쇼크 압력크기를 결정

하기 위하여 설계하중 빈도율 기준(3.1절)에 상응하는

해머쇼크 발생 빈도율, 즉 최대허용발생율(MAER)을

계산해야 된다. 이것은 Eq. 3과 같이 유도된다. 즉 가

상의 전체 비행시간(107 x FH) 대비 해머쇼크(HS)가

한번 발생하는 시간(EH)의 비율(rate)로 표현된다. 

Figure 9에서 붉은선 윗쪽 빈도율이 Eq. 3 값보다 작

으면 가상의 전체 비행시간(107
x FH)에서 해머쇼크는

한번도 발생되지 않는 것을 의미하게 되고, 그 반대의

경우 해머쇼크가 한번 이상 발생된다는 의미이다.

�	��

���������
×

�	������

��	����
×

��	����

�	��
= ����  (3)

3.5 덕트설계용 해머쇼크 설계압력 선정

따라서 붉은선 윗쪽 빈도율이 Eq. 3 값보다 크지

않으면서 최대로 작은 해머쇼크 압력크기를 가지는 붉

은선을 선정하면 그것이 덕트설계용 해머쇼크 설계압

력(HSDP; hammershock design pressure)이 된다. 

Figure 12와 같이 JMP S/W를 이용하여 USL(upper 

spec limit) 창에 예상되는 해머쇼크 설계압력을 입력

하고 MCS을 실행시키면 Rate 창에 붉은선 윗쪽 빈도

율이 계산되어 나타난다. 이 값이 MAER 보다 작도록

USL값을 변경/반복하여 덕트설계용 해머쇼크 설계압

력을 선정한다.

3.6 해머쇼크 설계압력 검증

이론식과 근사모델을 바탕으로 확률론적 방법으로

해석된 ∆���� 값을 검증하기 위하여 MCS 조건 중

∆���� = HSDP 를 갖는 마하-고도 조건을 선별하여 비

정상 CFD 해석을 실시하였다. Figure 11의 파란색 동

그라미는 HSDP를 가지는 조건을 표시한 것으로 동압

(dynamic pressure)의 크기가 유사한 지역에 산포되

어 있는 것을 볼 수 있다. 같은 마하-고도에서도 대기

온도의 분산값이 존재하므로 파란색 동그라미가 산포

를 이루면서 표시된다. 대기온도를 표준대기로 고정하

고 HSDP를 가지는 조건들만 연결한 선을 그려보면

붉은 색의 확률론적 해머쇼크 경계선(PHB; 

probabilistic hammershock boundary)를 그릴 수 있

다. 이 PHB 선상의 아음속 조건(Mach 0.7)과 초음속

조건(Mach 1.2)에 대하여 해머쇼크 해석을 비정상

CFD로 실시하였다. 엔진면에서 시간에 따른 해머쇼크

압력 경계조건을 입력시키고, 이중시간적분법(dual 

time stepping method)으로 시간정확도를 가지면서 흡

입구 내 압력을 해석하였다. 대기온도는 표준대기온도, 

난류모델은 S-A(Spalart-Allmaras) 1-방정식을 사용

하였다. 해석 결과, 두 조건 모두 HSDP와 유사한 값

을 가지는 것으로 확인되었다.

Fig. 11 Mach-Altitude Conditions having HSDP

3.7 흡입구 덕트 설계에 적용

확률론적 방법론을 통해 선정된 ∆���� = HSDP 를

흡입구 덕트 설계압력으로 적용하는 방법에 대해 간단

히 설명한다. 첫째, 2.1장절에서 설명하였듯이 ∆���� 하

중을 가하여 구조물 파손(failure)이 발생되지 않도록

설계한다. 둘째, 비정상 CFD로 해머쇼크 상태를 해석

해 보면 흡입구 길이(FS; fuselage station)를 따라 최

대 피크(peak) 압력이 다르게 나타난다. 이를 참고로

흡입구 FS 위치별 설계압력을 구체화 하였다. 셋째, 

Fig. 11에 그려져 있는 PHB 를 따라 PHB 보다 동압

이 큰 오른쪽 영역에서는 해머쇼크 압력을 설계에 반

영하지 않고, PHB 보다 같거나 작은 동압을 가지는

왼쪽 영역에서만 해머쇼크 압력을 고려하여 흡입구 덕

트 설계를 실시한다. 넷째, 동압에 따른 해머쇼크 크기

(intensity)의 감소율(reduction factor)을 설계자에 제

공하여 설계의 적절성을 높였다.
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Fig. 12 JMP Profiler for Inlet Hammershock Delta Pressure

4. 결론

F-16과 T-50을 포함한 전통적인 전투기 흡입구 해

머쇼크 피크 압력(∆���� )은 결정론적인 방법을 도입하

여 해석하였다. 하지만 해머쇼크는 의도적으로 발생되

는 물리적 현상이 아닐 뿐 더러 이를 방비하기 위해

과도한 구조설계는 항공기 중량과 운용비용 상승으로

이어질 수 있다. 본 논문에서는 전투기 비행운용데이

터를 활용하여 흡입구 해머쇼크 압력을 확률분포로 산

출하였고, 미국 국방부 구조설계용 설계하중 빈도기준

을 이용하여 적절한 해머쇼크 설계압력을 선정하였다.

이에 결정론적 대비 약 30% 감소된 전투기 해머쇼크

압력값 ∆���� 를 얻을 수 있었고, 이는 선행논문[8]에

서 제시한 값과 유사하다. 이와 같은 해머쇼크 설계압

력을 통해 전투기 흡입구 관련 구조물의 중량을 감소

시킬 수 있었다.
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