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Aircraft air data systems provide important information necessary for the operation and control of aircraft, 
such as speed, altitude, and temperature. Air data probes are mainly located in front of aircraft or outside such 
as nose and wing and are directly affected by icing. Therefore, it is important to design an anti-icing system to 
prevent icing in the air data probe. Compared to costly icing tests, icing and anti-icing simulations using 
computational fluid dynamics are very effective. In this study, the most critical icing condition was selected by 
performing ice accretion simulations for various icing conditions experienced by the aircraft air data system. In 
addition, the amount of power required for anti-icing was calculated under various icing conditions through 
multiphysics computational simulation, and the tendency of the amount of power required was analyzed.
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1. 서서    론론

항공기 대기자료 시스템은 속도와 고도, 온도 등 항공기의 

운항과 제어에 필요한 중요한 정보를 제공한다. 대기자료 시

스템은 주로 항공기의 전방이나 레이돔, 날개 등에 위치하며, 
형상과 출력정보, 적용대상, 장착위치 등에 따라서 구분할 수 

있다. 외부 대기 온도가 빙점 이하이고 층운 및 적운 등 습도

가 높은 구름대를 통과할 때 항공기의 외부에 돌출된 대기자

료 시스템의 특성상 결빙의 영향에 직접적으로 노출된다. 결

빙 환경에 따라 많은 변수들을 고려해야 하며, 특히 방·제빙

을 위한 히터 설계는 결빙 문제 예방에 있어 매우 중요한 부

분이다[1-4].
항공기의 결빙으로 인한 사고가 전 세계적으로 매년 꾸준

히 발생하고 있으며, 항공기 결빙 인증 및 결빙보호장치를 통

한 방·제빙 성능이 점점 중요해지고 있다[5-7]. 대표적인 대기

자료 시스템의 결빙으로 인한 사고사례는 에어프랑스 447편
(AF-447)과 B2 폭격기 추락 사고가 있다. AF-447 사고의 경우 

비행 당시 30,000 ft의 높은 고도에 Ice Crystal을 포함하는 구

름을 통과하던 도중 Ice Crystal이 프로브의 입구에 흡입되어 

발생한 사고이다. 프로브가 비행조건(고도, 온도, 속도 등) 측

정 시 Ice Crystal이 완전 제빙이 되지 않고 프로브 튜브 내부

에 다량으로 축적될 경우 물리적 장벽이 생성되어 총 압력 

측정을 방해하고 측정된 정압에 영향을 줄 수 있다. 그로 인

해 AF-447의 조종사에게 전달되는 대기자료 시스템이 측정한 

비행조건이 실제 비행조건과 상이 하였고, 조종사는 항공기의 

속도를 회복하기 위해 기수(Nose)를 상승시키는 과정에서 실

속(Stall)이 발생하면서 추락하여, 탑승자 228명을 전원 사망에 

이르게 한 사건이다.
B2 폭격기는 괌에 있는 Andersen 공군 기지에서 이륙 직후

에 활주로에 추락하였는데, 인명피해는 없었지만 약 14억 달

러(한화 약 2조 원)의 손실을 가져다준 역사상 가장 피해액이 

큰 사고이다. B2 폭격기의 대기자료 시스템은 Flush Air Data 
System을 사용하였고, 결빙이 대기자료 시스템 표면에 발생하
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여 비행 제어 컴퓨터는 부정확한 받음각과 속도를 조종사에

게 전송하였다. 조종사는 부정확한 받음각과 속도 정보를 통

해 기수를 상승시켰으며, 회복 불가능한 실속과 추락을 초래

하였다. 전압 및 정압을 측정하는 대기자료 시스템의 공기 유

입구 주변에 결빙이 생성될 경우 공기 유입구가 막히는 

Blocking 현상이 발생할 수 있다. 이로 인해 대기의 중요한 

정보인 고도와 속도를 잘못된 값으로 측정하여 비행 안정성

에 악영향을 미치게 되고, 심한 경우는 막대한 인명피해와 재

산손실을 수반하는 항공기 추락 사고로 이어질 수 있다.
대기자료 시스템의 결빙 시험은 1938년부터 본격적으로 진

행되었다. 이때 결빙에 대한 영향성 분석은 컴퓨터를 이용한 

검증이 아닌 주로 결빙 풍동시험이나 비행시험을 통해 검증

되었다. 결빙 풍동시험을 활용하여 결빙 증식을 관찰하고, 결
빙 증식 크기를 비교하면서 필요 전력 용량을 산출하는 것이 

주요 핵심이었다. 이후 1970년대 후반부터 컴퓨터 시뮬레이션

이 활용되기 시작하였고, 대기자료 시스템을 포함하여 날개 

및 엔진 흡입구 등에 상용 소프트웨어를 활용한 검증을 진행

하였다. 컴퓨터 시뮬레이션은 항공기에 대한 결빙의 영향성을 

분석할 수 있고, 상대적으로 비용과 시간 측면에서 효율적이

므로 결빙 풍동시험과 비행시험의 역할을 상당 부분 대체할 

수 있는 유용한 도구가 된다[8-10].
Chen[8]은 전산 시뮬레이션을 활용하여 회전익기 로터 블

레이드의 방빙 시스템의 최적화 연구를 수행하였으며, 실험적 

검증을 수행하였다. Roy 등[10]은 탄소섬유 복합재 날개 구조

물에 삽입된 Heating Films를 통한 방빙 성능을 분석하는 연

구를 수행하였다. 발열 시험을 통해 액적이 없는 조건에서 

Heating Films의 발열 성능을 분석하고, 다물리 전산해석을 통

해 Glaze Ice 조건에서 소요전력량에 따른 방빙 성능을 분석

하였다. 날개에 대한 방빙 해석 연구 이외에도 Ahn 등[11]은 

회전익기의 공기흡입구에 대한 결빙 영향성 분석을 위해 결

빙 증식 예측 시뮬레이션과 결빙 풍동 실험을 수행하여 비교 

분석하였다. 또한, 공기흡입구의 방빙 해석을 통해 방빙 시스

템의 소요전력량을 예측하고 결빙 풍동 실험으로 검증하였다.
Lee[1]는 특정 결빙 조건에서 대기자료 시스템의 소요전력

량 산출을 위해 Meier[3]의 Handbook Method를 활용하여 필요 

발열량을 계산하였다. 또한 전산해석을 통해 계산된 값이 방

빙에 필요한 적정 발열량인지 검증하는 연구를 수행하였다. 
De Souza 등[2]의 경우 대기자료 시스템의 방빙 성능을 분석

하기 위해 다물리 전산 해석기법을 활용하여 발열량과 표면

온도 증가 등을 분석하였다. 현재 전산해석을 활용한 대기자

료 시스템에 대한 결빙 영향성 분석과 방빙 성능 분석 등의 

연구는 항공기 날개, 로터 블레이드 등에 비해 활발히 진행되

지 않는 상황이다.
본 연구에서는 다물리 전산해석을 활용하여 결빙 인증 조

건의 다양한 대기 결빙 환경에서 대기자료 시스템의 결빙 영

향성과 방빙 소요전력량 산정 연구를 수행하였다. 먼저 액적

이 없는 유동장을 계산한 다음, 과냉각된 액적과 대기자료 시

스템의 표면 충돌 해석을 수행하였다. 유동장과 액적 충돌 해

석 결과를 바탕으로 결빙 증식 해석을 수행하여 대기자료 시

스템에 가장 치명적인 결빙조건을 분석하였다. 또한, 다양한 

결빙 조건에서의 방빙 소요전력량을 산정하였다.

2. 해해석석  기기법법

2.1 유유동동장장  해해석석  기기법법

유동장 계산을 위해 사용한 지배 방정식은 대기의 공기 흐

름을 정확히 모사하며 점성 및 압축성 효과를 포함하는 3차
원 압축성 Reynolds-Averaged Navier-Stokes(RANS) 방정식을 

사용하였으며, 아래의 수식들로 표현된다.




∇⋅   (1)




∇⋅∇ ∇⋅  (2)




∇⋅ ∇⋅∇ (3)

이때, 는 밀도, 는 속도, p는 정압, 는 점성 응력,  는 

난류 항, h는 엔탈피, T는 온도, k는 열전도도, 는 난류 전

송에 의한 열전도도를 나타내며, 속도 및 기타 변수는 시간의 

평균값을 나타낸다. 또한, 점성 효과를 고려하고, 경제적이며, 
간단한 형상의 문제에 대하여 빠르고 정확한 해석이 가능한 

Spalart-Allmaras 난류모델을 사용하였으며, 아래의 수식과 같

이 표현된다.




 


∞


∇⋅∇∇



∞


 







 ∞∆

(4)

이때, d는 Wall로부터의 거리, 는 Vorticity, , , , 
, 는 Closure Coefficients, 는 Closure Function, , 
는 Tripping Function을 의미한다.

2.2 액액적적  충충돌돌  및및  축축적적율율  해해석석  기기법법

항공기 표면과 액적의 충돌 비율을 정량적으로 제시하기 
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위해 대기에 존재하는 액적의 특성 분석이 필요하다. 대기 결

빙 조건은 물리적으로 공기와 액적이 혼합된 환경으로 간주

될 수 있다. 대기 결빙 환경에서의 구름은 다양한 크기의 과

냉각된 액적들로 구성되어 있으며, 액적 분포는 흔히 

Langmuir D 분포로 알려져 있다. Langmuir D 분포는 구성된 

액적들의 평균 크기를 기준으로 가장 큰 액적이 2.2배 크고, 
가장 작은 크기의 액적은 3.2배 작게 분포되어 있다. 실제 환

경에서는 액적이 크지 않을 경우 고체 표면과의 충돌 지점과 

축적율은 Mono-Disperse 분포와 유사한 경향을 나타낸다

[11,12]. 과냉각된 액적장을 계산하기 위해 Mono-Disperse로 

가정하여 Eulerian 기반의 액적 운동 방정식을 이용하였다. 이
는 공기와 액적이 혼합된 다상 유동 모델로 Bourgault 등[13]
이 액적에 대한 연속 방정식과 운동량 방정식으로 구성하여 

제안하였으며 다음과 같이 표현된다.




∇⋅   (5)




⋅∇











(6)

여기서 는 액적의 체적비(Volume Fraction)를 나타내며,  , 

 는 액적과 공기의 속도, , 는 공기와 물의 밀도를 의

미한다. 는 구형으로 가정한 액적의 항력 계수를 나타낸

다.

  
 for  ≤ 

   for   
(7)

운동량 방정식을 표현하는 식 (6)의 우변항의 경우 첫 번

째 항은 항력 값, 두 번째 항은 중력 및 부력 값을 의미한다. 
무차원 공기속도 값인 의 경우 Navier-Stokes 또는 Euler 

Solver를 통해 계산한다. 여기서 액적에 관한 레이놀즈 수는 

아래와 같이 정의된다.

 

∞ (8)

이 식에서 d는 액적의 지름, 는 공기의 동점성(Dynamic 
Viscosity)을 나타낸다. 식 (6)에서 K와 액적의 부력과 중력을 

의미하는 Froude 무차원수는 다음과 같다.

∞


∞

 ∞
║∞║ (9)

액적 충돌 방정식을 계산한 후 자유류에 포함된 액적의 양

에 대해 물리적으로 액적이 표면에 충돌하는 비율을 나타내

는 축적율에 관련된 식은 아래와 같이 표현된다.

  ⋅ (10)

여기서 β는 축적율, 는 고체 표면의 수직 단위 벡터를 각각 

나타낸다. 축적율은 일반적으로 액적이 실제 물체에 부착되어 

결빙이 증식되는 물리적 메커니즘을 설명하는 연속 방정식과 

에너지 방정식에 적용된다[14,15].

2.3 결결빙빙증증식식  및및  복복합합  열열전전달달  해해석석  기기법법

결빙증식의 형태는 대표적으로 Glaze Ice와 Rime Ice로 나

타낼 수 있다. Glaze Ice는 대기온도 0°C 부근의 적운형 구름

에서 생성되며, MVD(Mean Volume Diameter)가 크고, 고속과 

높은 LWC(Liquid Water Content)에서 발생한다. 고체 표면과 

충돌 이후 결빙 강도가 낮아 Runback Water가 발생한 후 결

빙으로 증식된다. 반면, Rime Ice는 층운형 구름의 MVD가 작

고, 저온, 저속, 낮은 LWC 조건에서 주로 발생되며, 낮은 온

도로 인해 액적이 고체 표면과 충돌 즉시 결빙이 증식되며, 
최초의 결빙층과 지속적으로 축적되는 결빙층 사이에 공기가 

유입되어 우윳빛을 띈다[16]. Glaze Ice를 해석하기 위해선 전

단력과 Heat Flux가 고려되는 반면, Rime Ice는 물체와 충돌하

는 동시에 결빙되어 전단력과 Heat Flux가 고려되지 않는다. 
Glaze Ice의 결빙 증식 형상은 매우 불규칙한 형태를 나타내

는 반면, Rime Ice는 항공기 표면을 따라 유선형으로 생성된

다. 위와 같은 이유로 Glaze Ice가 Rime Ice 보다 더 심각한 

공기역학적 영향을 미친다. 일반적으로 액적이 물체에 부착되

어 결빙이 증식되는 과정을 묘사하는 Film 두께에 관한 연속 

방정식과 온도에 관한 에너지 방정식은 수식 (11)과 (12)로 표

현된다.




∇⋅

∞⋅⋅




(11)




∇⋅ (12)

 ∞

∣∣

∞

 
 



∞
 

 
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식 (11)과 (12)의 는 물의 밀도, , 는 물과 얼음의 

비열을 의미한다.  과 는 Water Film의 속도와 두께를 

의미하며, 는 열평형 온도,  는 액적의 속도, 는 고체

의 방사율, 는 볼츠만 상수를 의미한다. 과 , 

는 액적 증발, 승화, 융해에 의한 잠열을 의미한다. 

는 액적 축적율, 과 은 증발과 결빙 시의 Mass 

Flux, 는 대류열전달 계수를 의미한다. 여기서 식 (12)의 우

변 첫 번째 항은 액적과 표면 충돌 시 발생한 열전달을 의미

하며, 우변 두 번째 항은 액적 증발 시 열전달을 의미하고, 
우변 세 번째 항은 결빙 부착으로 인한 열전달을 의미한다. 
우변의 나머지 항들은 복사와 대류 열전달, 방빙 장치에 의한 

발열을 의미한다. 이때, 방빙 장치에 의한 발열을 의미하는 

항인 은 복합 열전달 해석에서 결빙보호장치를 포

함한 구조와 과냉각 액적 및 공기 사이의 열 상호 작용을 포

함한 중요한 역할을 한다. 결빙 증식 해석에서 방빙 장치가 

없는 경우 은 0으로 적용되며, 방빙 장치가 있을 

경우는 다음의 편미분 방정식에 의해 제어되는 열전도를 포

함한다.




∇⋅∇ (13)

식 (13)의 하첨자 M은 고체 물질의 종류를 의미하며, 
과 은 물질의 엔탈피와 열전도율이다. 은 발열체에 의

해 생성되는 체적 발열량을 의미하며, 종속변수인 는 고체

물질의 온도를 나타낸다. 원칙적으로 전기열 방빙 해석은 모

든 Solver가 상호 작용하는 비정상 계산이 필요하며, 고체 표

면에서의 결빙 증식 해석은 정확한 시간 변화에 따른 계산이 

요구된다. 하지만, 전체 결빙 환경을 고려하기 위해 Fully 
Coupled된 비정상 시뮬레이션을 사용하는 것은 복잡한 3차원 

형상 등에서 비현실적이다. 이러한 이유로 실제 계산 시간의 

대부분을 소비하는 공기와 액적 유동 해석은 정상 상태에서 

변경되지 않은 상태를 유지되는 것을 가정한다. 복합 열전달

이 있는 결빙 증식 과정에서만 비정상 상태로 가정하여 해석

이 수행되고, 공기 및 액적 해석 결과로 얻은 정상 상태 해석 

결과를 복합 열전달 해석의 입력 값으로 결빙 증식해석에 사

용된다[17]. 유동장 해석에서 획득한 열유속은 결빙 계산 전

에 열전달 계수로 변화한다. 유동과 액적의 매개 변수인 ∞, 

∞, 는 사용자의 입력값으로 사용된다. Rime Ice의 

경우, 액적이 표면에 충돌과 동시에 결빙되므로 에너지 방정

식을 필요로 하지 않으며, 연속 방정식은 아래와 같이 간단해

진다[18]. (여기서 ∆∆는 얼음 밀도, 제어 체적 내

Fig. 1 Comparison of icing wind tunnel test result and 
                     icing simulation result of ice thickness

부의 얼음 층의 두께, 노출시간을 나타낸다.)

∆
∆

∞ or ∆ 
∞∆ (14)

본 연구에서는 액적 충돌 및 결빙 증식, 복합열전달에 관

한 식 (1)-(14)를 유한요소법과 유한체적법으로 구현한 결빙 

시뮬레이션 코드인 FENSAP-ICE 패키지의 하부 모듈 

DROP-3D와 ICE-3D, CHT-3D 모듈을 사용하였다[6,19].

3. 전전산산해해석석  기기법법  검검증증  및및  조조건건

3.1 해해석석  기기법법  검검증증

본 연구에서 사용한 상용 소프트웨어인 FENSAP-ICE의 결

빙 증식 및 복합열전달 해석 기법을 검증하기 위해 IOWA 주
립 대학교에서 수행된 대기자료 시스템의 결빙 풍동시험 데

이터와 시뮬레이션 결과를 비교하였다[20]. 결빙 풍동에서는 

L-type Probe 중 PH-510 모델에 대하여 시험을 수행하였으며, 
풍동의 속도는 40 m/s, MVD는 20 ~ 30 μm, LWC는 2.0 g/m3, 
대기 온도는 –5°C로 제어되어 비행 속도에 비해 느리지만 

실제 비행 환경에서 대기자료 시스템이 결빙 환경에 노출되

는 것을 모사한 실험을 수행하였다. 해당 실험과 속도, LWC, 
대기 온도는 동일한 값을 인가하고, MVD의 경우 실험의 평

균값이 25 μm를 인가하여 Mono-Disperse의 분포도로 가정하

여 결빙 증식 시뮬레이션을 수행하였다. Surface Roughness는 
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(a) L-type probe

(b) Heating coil

Fig. 2 Configuration of air data system

0.0005 m로 가정하였으며, 높은 LWC와 대기 온도를 고려하

여 Glaze Ice에 대하여 해석을 수행하였다. 결빙 풍동시험의 

결빙 증식 형상과 결빙 시뮬레이션의 결빙 두께 예측 결과를 

Fig. 1에 나타내었다. 프로브의 입구 근처에서 집중적으로 결

빙이 증식하였으며, 입구의 대각선 끝 지점과 입구의 Leading 
Edge에서 가장 두껍게 결빙이 증식된 것을 확인할 수 있다. 
이는 결빙 풍동시험의 결빙 증식 형상의 두께가 두껍게 쌓이

는 위치와 유사한 경향성을 보인다.
결빙 풍동시험에서 결빙 보호 장치의 방빙 성능을 시험하

였으며, PH-510의 입구 근처의 결빙이 Fully Evaporation 되는

데 소요되는 전력량은 48W로 산출되었다. De Souza 등은 

PH-510 프로브의 구리 재질인 외부형상과 내부 발열체의 열

적 물성치를 측정하였으며, 대표적으로 열전달 계수가 380 
J/m·k로 나타났다[21]. 해당 측정 값은 복합열전달 해석을 위

한 재질의 물성치로 사용되었으며, 결빙 풍동시험에서 산출된 

소요전력량인 48W를 기준으로 전력량을 2W씩 증감시키며 

복합 열전달 해석을 수행하였다. 입구 부근의 결빙이 Fully 
Evaporation 되는 전력량을 기준으로 소요전력량을 산정하였

다. 50W의 전력량에서 입구 부근에서 결빙이 생성되지 않고, 
Runback Ice도 생성되지 않았다. 따라서 다물리 전산해석을 

통해 소요전력량은 50W로 산출되었다. 이는 계산 효율을 위

해 히터를 원기둥 형상으로 단순화하여 발생한 오차로 예상

되며, 미미한 전력량 차이를 통해 소요전력량을 잘 예측한 것

으로 판단된다.

3.2 형형상상  및및  경경계계조조건건

본 연구에서는 항공기에서 자주 사용되는 대기자료 시스템 

중 하나인 L-type Probe의 형상에 대하여 모델링을 진행했으

며, Fig. 2는 CATIA 프로그램을 이용하여 모델링한 L-type 
Probe의 형상이다. 프로브의 입구 크기는 5 mm, 프로브 전체 

길이는 160 mm이다. 프로브 내부에는 길이 120 mm, 두께 1.8 
mm를 지닌 Heating Coil을 모델링하였다. 유동장은 C-type 형

Fig. 3 Mesh configuration of flow field

상이며, 프로브 전체 길이의 40배만큼의 크기로 구성하였으며 

Fig. 3를 통해 확인할 수 있다. 경계조건으로 유동장에는 

Pressure Far Field, L-type Probe에는 Wall, Heating Coil에는 

Heater를 부여하였다. 유동장은 y+가 1이 되도록 Boundary 
Layer를 20층 쌓아 올려 총 5,176,983개의 격자로 구성되어 있

으며, Probe와 Heating Coil의 Solid 격자는 각각 600,425개와 

2,326,598개로 구성하였다.

3.3 해해석석  조조건건

항공기는 미국 Federal Aviation Administration(FAA)의 

Federal Aviation Regulations(FAR) part 25의 Appendix C에 의

거하여 결빙 영역에 노출 시 최대 45분간 비행이 가능함을 

이론적 해석 및 시험 등을 통해 비행 중 결빙에 의한 항공기 

안전성을 입증할 필요가 있다[22-24]. Appendix C에서 고려하

는 결빙에 관련된 기상 조건은 MVD, LWC, 온도 등이 있고, 
Appendix C의 결빙 발생 범위는 일반적으로 LWC는 0.2 ~ 3.0 
g/m3, 온도는 –30 ~ 0°C 범위이다. MVD는 구름 형태에 따라 

범위가 달라지며, 층운형 및 적운형 구름의 경우 각각 15 ~ 
40 μm, 15 ~ 50 μm 범위의 크기를 갖는다.

결빙 해석 조건을 선정하기 위해 Fossati 등[25]과 Zhan 등

[26]이 항공기 날개에 대하여 Reduced Order Modeling(ROM) 
기법으로 Appendix C 조건에서 결빙 영향성을 분석한 결과를 

참고하였다. Appendix C의 Intermittent Maximum(IM) 조건에서 

가장 결빙이 많이 생성되는 지점과 양력과 향력에 가장 많은 

영향을 미치는 결빙이 생성되는 지점을 포함하여 총 12가지
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Fig. 4 Pressure distribution of L-type probe

의 결빙 조건을 선정하였다. 양력과 향력에 가장 많은 영향을 

미치는 결빙은 Glaze Ice 등의 복잡한 형상을 지닌 경우가 많

으며, Glaze Ice의 특성상 높은 LWC에 의해 방·제빙에 소요되

는 전력량이 높기 때문에 결빙 조건에 포함하였다.
IM 조건은 Continuous Maximum(CM) 조건에 비해 높은 

LWC 조건을 지니고 있지만 층층이 쌓여있는 구름 형상에 의

해 짧은 노출을 지니고 있다. 하지만 대기자료 시스템은 항공

기에 비해 크기가 매우 작아 짧은 노출 시간에도 결빙 증식

의 영향을 많이 받을 확률이 높기 때문에 CM 조건이 아닌 

IM 조건에서 결빙조건을 선정하였다. 선정된 결빙조건 중 온

도와 LWC, MVD는 Table 1을 통해 나타내었으며, 속도는 마

하수 0.3, 고도는 5 km 지점에서 항공기가 홀딩 상태의 비행

을 유지하는 것을 가정하였다.

4. 다다물물리리  전전산산해해석석  결결과과

4.1 유유동동장장  및및  액액적적장장  계계산산

액적이 없는 상태에서의 유동장에 대하여 계산을 수행하였

을 때, Fig. 4는 L-type Probe 주변 유동의 압력 분포를 나타낸

Case T (°C) LWC (g/m3) MVD (μμm)
1 -6 1.0 32.5
2 -6 0.6 40
3 -15 2.0 18.75
4 -15 1.125 27.5
5 -15 0.55 37.5
6 -15 0.25 50
7 -23 1.5 20
8 -23 1.0 25
9 -23 0.5 35
10 -20 0.25 46.25
11 -35 0.45 20.25
12 -35 0.25 30

Table 1 Icing conditions for multiphysics simulation

Fig. 5 Collection efficiency of L-type probe

다. 압력 분포는 Probe의 입구 부근에 정체점이 위치하여 다

른 위치의 압력보다 높게 분포하는 것을 확인할 수 있다. 유

동의 정체점 주위에서는 액적이 표면과 충돌할 가능성이 증

가하게 된다. 이는 액적의 크기가 작을수록 액적의 관성력이 

작으므로 액적은 유동의 영향을 많이 받아 유선과 유사한 경

향을 나타내기 때문이다. 따라서 압력 분포를 통해 대략적인 

액적의 충돌 영역을 예측할 수 있다.
동일한 마하수와 고도에서 선정한 12개의 결빙조건에 대하

여 액적장을 계산하였다. Fig. 5는 Case 3의 결빙조건에서 

L-type Probe의 액적 축적율을 나타냈으며 앞서 언급한 바와 

같이 정체점이 발생한 입구 근처와 L자로 꺾인 목 부근에서 

유동과 맞부딪히는 지점에서 높은 액적 축적율을 보인다. 이

를 통해 결빙보호장치로 발생시키는 열이 프로브 입구 부근 

뿐만 아니라 목 부근까지 충분히 양이 전달되어야 한다는 것

으로 판단된다. 본 연구의 Heating Coil이 프로브 입구에 집중

되어 발열할 뿐만 아니라 충분한 길이를 통해 목 부근까지 

위치해있다. 이는 결빙이 발생할 가능성이 높은 영역까지 충

분한 열이 전달될 수 있도록 방빙 장치가 위치해 있는 것으

로 판단된다.

4.2 결결빙빙조조건건의의  영영향향성성  분분석석

대기자료 시스템의 축적율 결과를 바탕으로 방빙 장치가 

없을 경우에 대한 결빙 증식해석을 수행하였다. IM 조건의 

혹독한 결빙조건과 대기자료 시스템의 크기를 고려하여 각 

Case에서 60초라는 짧은 노출 시간에 대하여 결빙 영향성을 

Case Blocking Time (s) Case Blocking Time (s)
1 X X 7 O 40
2 X X 8 O 50
3 O 45 9 X X
4 O 60 10 X X
5 X X 11 X X
6 X X 12 X X

Table 2 Blocking time on L-type probe
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Fig. 6 Ice accretion configurations at different exposure time

Fig. 7 Pressure distribution of iced L-type probe

분석하였다. 대기자료 시스템의 입구에서 결빙 증식 때문에 

압력이 잘못 측정되어 조종사에게 혼란을 줄 수 있지만, 
Blocking 현상은 압력 측정 자체가 되지 않아 비행 제어에 큰 

영향을 주기 때문에 더 위험하다고 판단된다. 따라서 대기자

료 시스템의 입구에서 Blocking 현상까지 걸리는 시간을 기준

으로 가장 치명적인 결빙조건을 선정하였으며, 각 Case에서 

Blocking 현상의 발생 여부와 도달 시간을 Table 2에 나타내

었다. –15°C와 –23°C의 낮은 온도와 LWC가 1.0 g/m3 이상

인 조건들은 60초 이내에 Blocking 현상이 발생하였다.
Fig. 6에 Case 3의 조건에서 노출 시간에 따른 결빙 증식 

형상을 나타내었으며, 50초의 경우 결빙 증식 때문에 공기 유

입구가 완전히 막혀 압력 측정이 불가능하였다. Fig. 7에 

Blocking이 발생하기 전인 40초에서의 결빙 증식 형상을 포함

한 L-type Probe에 대하여 유동해석을 수행한 결과를 나타내

(a) Case 3 (b) Case 4

(c) Case 5 (d) Case 6

Fig. 8 Ice thickness contour at different cases

었으며, 결빙이 없는 Clean 상태와 비교하면 프로브 내부 측

정 압력이 3000 Pa이 낮게 측정되었다.
Appendix C의 결빙 조건은 온도, LWC, MVD 3가지 중 2

가지 인자의 값이 정해지면 나머지 인자의 값도 정해진다. 동
일한 온도를 기준으로 LWC가 높은 조건과 MVD가 높은 조

건들을 결빙 증식 영향성을 비교하였다. Fig. 8은 대기온도가 

–15°C인 4가지 조건들에 대하여 결빙 두께를 나타낸다. 위 

그림을 통해 일정한 온도에서 LWC가 낮아질수록 결빙 증식

의 두께가 감소하는 경향성을 보였다. 이러한 결과는 Son 등

[27]이 연구한 에어포일에 대한 결빙 조건의 영향성 분석 연

구의 결과 중 LWC가 높을수록 결빙 증식의 두께에 주된 영

향을 미치는 경향성과 유사하였다.

4.3 결결빙빙보보호호장장치치의의  소소요요전전력력량량  산산출출

결빙보호장치의 유무에 따른 대기자료 시스템 주위 결빙 

증식 영향성을 분석하였다. 앞서 선정한 대기자료 시스템에 

가장 치명적인 결빙조건인 Case 7의 조건에서 60초 동안 노

출될 경우에 대한 시뮬레이션을 수행하였다. Fig. 9은 결빙보

호장치의 유무에 따른 대기자료 시스템 표면 결빙 두께를 비

교하였다. Fig. 9(b)는 Heater Coil에 90W 전력을 일정하게 인

가하였을 때 다물리 전산해석 결과를 나타내었으며, 대기자료 

시스템의 입구 근처에서는 결빙 두께가 0인 완전 방빙을 달

성하였다. 하지만 목 부근에서는 충분한 열이 전달되지 않아 

결빙이 완전히 제거되지 않고 결빙이 있는 것을 확인하였다.
결빙보호장치가 없는 대기자료 시스템은 60초의 노출 시간 

이후 총 6.52g이 증식되었으나 결빙보호장치가 작동할 때는 

총 0.66g으로 89.88%가 감소하여 증식되었다. 나머지 10.12%
의 결빙은 입구 부근이 아닌 목 쪽에 집중되어 있기 때문에 
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(a) Without heating

(b) With heating

Fig. 9 Comparison of ice thickness result

(a) 75W (b) 80W

(c) 85W (d) 90W

Fig. 10 Surface temperature distribution of L-type probe equipped 
             with anti icing system

대기자료 시스템의 압력 측정 성능에 미치는 영향성은 없을 

것으로 판단된다. Fig. 10은 결빙 보호 장치의 전력량에 따른 

표면온도 분포를 나타내었으며, 결빙 집중 생성 영역인 입구 

부근에서의 온도를 분석하였다. Fig. 10(a)와 (b)의 75W, 80W 
전력량에서는 0°C의 온도 분포 위치에서는 잔여 결빙이 발생

하였으며, 결빙이 없는 영역에서는 약 10°C를 유지하였다. 
Fig. 10(c)의 85W 전력량에서는 잔여 결빙은 발생하지 않았으

며, 입구 Leading Edge 근처의 표면온도가 7.5°C가 유지되였

다. Fig. 10(d)의 90W 전력량에서는 입구 표면온도가 15°C 이
상 유지되었다.

다물리 전산해석을 통해 낮은 인가 전력량에서부터 5W 단

Fig. 11 Required power for different MVD and LWC conditions 
               defined by the IM condition of Appendix C 

위로 증가시키며 결빙 보호 장치의 방빙 성능을 분석하였다. 
대기자료 시스템의 입구 부근의 완전 방빙에 소요되는 전력

량을 기준으로 소요전력량을 산정하였다. Case 7의 조건에서

는 85W 전력량에서 입구 부근의 결빙이 발생하지 않았으며, 
빙점 이상의 온도를 유지하는 등 완전 방빙에 도달하여 적정 

소요전력량으로 판단하였다.
마지막으로 Fig. 11은 각 결빙조건별로 방빙에 필요한 소

요전력량을 산정하여 FAR 25의 Appendix C IM 조건의 MVD, 
LWC 선도 위에 표시한 그래프이다. 다양한 결빙조건 중 Case 
7에서 가장 높은 소요전력량인 85W가 산출되었으며, 전체적

으로 LWC가 높고, 낮은 온도 영역에서 높은 소요전력량이 

산출되었다. 하지만 Case 1의 경우 Case 8과 같은 LWC 조건

임에도 불구하고 낮은 소요전력량으로도 방빙이 되는 것을 

확인하였다. 이는 다른 조건에 비해 높은 –6°C의 대기 조건

에 의해 결빙 증식량이 감소하고, 표면 온도 상승을 위한 필

요 발열량이 감소한다. 따라서, 낮은 전력량으로도 입구 부근

의 완전 방빙이 되는 것으로 판단된다. 이와 반대로 Case 11
의 경우 낮은 LWC 임에도 불구하고 높은 소요전력량이 산정

되었다. 이는 –35°C의 극도로 낮은 온도의 액적이 대기자료 

시스템의 표면과 부딪히는 순간 결빙이 되는 것을 방지가 필

요하여, 충분히 높은 표면 온도 유지를 위해 많은 양의 발열

이 필요하기 때문이다.
본 연구에서 수행한 다양한 결빙 조건 내에서 대기자료 시

스템의 결빙 증식을 방지하기 위해서는 가장 치명적인 결빙

조건으로 선정된 Case 7의 조건에서도 입구 부근의 완전 방
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빙이 되어야 한다. 따라서, 대기자료 시스템의 방빙 장치에는 

최소 85W 이상의 소요전력량이 필요하다고 판단된다. 결빙 

인증 조건 중 특정 지점을 고려하여 소요전력량을 분석하였

으며, 항공기의 안전한 운항을 위한 소요전력량 산정을 위해

서는 전체 결빙 환경을 고려한 추가 연구가 필요하다.

5. 결결    론론

본 연구에서는 다양한 대기 결빙조건에서 대기자료 시스템

의 방빙 소요전력량 산정을 위한 다물리 전산해석을 수행하

였다. 우선 액적이 없는 상태에서의 유동장 계산을 수행한 다

음, 계산된 유동장 결과를 바탕으로 축적율을 산출하고 축적

율과 유동장 계산 결과를 활용하여 최종적으로 결빙 증식해

석을 수행하고, 내부 결빙보호장치의 방빙 성능을 분석하여 

소요전력량을 산출하였다.
먼저 PH-510 프로브에 대한 결빙 풍동시험과 전산해석 결

과를 비교하여 결빙 증식 예측 기법의 정확성과 다물리 전산

해석을 통한 소요전력량 예측 기법을 검증하였다. 해석 기법

에 대한 검증을 완료한 이후 항공기 대기자료 시스템의 표면 

결빙 증식에 의해 입구가 막히는 Blocking 현상이 발생하는데 

걸리는 시간을 기준으로 가장 취약한 결빙 환경 조건을 선정

하기 위한 결빙 증식해석을 수행하였다. Appendix C의 결빙 

인증 조건을 기준으로 다양한 해석 조건을 선정하였으며, 그

중 Case 7과 Case 3이 각각 40초와 45초로 가장 빠르게 

Blocking이 발생하였다. 이는 –23°C와 –15°C의 낮은 온도와 

높은 LWC에 의해 빠르게 Blocking이 발생하는 결과가 나온 

것으로 예측된다.
선정한 대기자료 시스템이 가장 취약한 결빙조건에서 다물

리 전산해석을 수행하여 결빙보호장치의 발열 성능을 분석하

였다. 정확한 압력 측정에 영향을 미치지 않도록 입구 부근의 

완전 방빙을 달성하는데 필요한 소요전력량은 85W로 산출되

었다. 또한 다양한 결빙조건에서의 소요전력량을 분석하여 결

빙조건에 따라 방빙에 소요되는 전력량을 분석하였다. 방빙 

소요전력량은 주로 높은 LWC 조건 중 온도가 낮은 조건일 

때 많은 전력량이 필요한 것으로 나타났다.
향후 대기자료 시스템의 구역별 소요전력량 최적화, 대기

자료 시스템의 발열 Sequence 등의 연구를 통해 효율적인 발

열 체계를 통한 소요전력량의 감소 및 최적화 연구가 필요하

다. 또한, 본 연구에서 사용한 방빙 소요전력량 산정 기법과 

결빙 증식 영향성 분석은 기존 항공기의 대기자료 시스템뿐

만 아니라 차세대 비행체인 UAM 용 대기자료 프로브의 최소 

방빙 소요전력량 산출 연구 등의 기초 연구 자료로 활용될 

수 있다.

후후    기기

본 연구는 과학기술정보통신부의 재원으로 한국연구재단의 

지원을 받아 수행되었습니다(NRF-2017R1A5A1015311). 본 논
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