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ABSTRACT

Ice� protection� systems� (IPS)� are� used� to� prevent� aircraft� from� icing� that� can� cause� serious� problems�

during� flight.� However,� IPS� using� bleed� air,� which� is� adopted� by� many� aircraft,� is� difficult� to� apply� to�

small-size� aircraft� or� electric� propulsion-based� aircraft.� Electrothermal� IPS� can� replace� IPS� using� bleed�

air,� but� its� power� consumption� can� negatively� affect� the� missions� of� electric� propulsion-based� aircraft�

and� unmanned� aerial� vehicles.� Therefore,� it� is� necessary� to� develop� a� passive� icing� protection� system�

that� has� no� power� consumption� or� can� reduce� power� consumption.� As� a� type� of� passive� IPS,� a� surface�

with� hydrophobic� characteristics� can� be� used.� The� hydrophobic� surfaces� has� the� advantage� of� consuming�

no� power� and� minimizing� weight� penalties.� In� this� study,� ice� accretion� on� the� surface� of� a� composite�

material� that� achieved� hydrophobicity� through� SiO2 coating� was� experimentally� investigated.� In� the� case�

of� exposure� to� the� icing� environment� for� 10� minutes,� the� final� ice� thickness� was� not� significantly�

affected,� but� the� ice� delay� for� the� initial� 75� seconds� was� observed.

초   록

비행�중� 심각한�문제를� 일으킬�수� 있는� 항공기�결빙을� 방지하기�위해�결빙�보호장치(IPS;� Ice� Protection

Systems)를�사용한다.�그러나�많은�항공기에서�채택하고�있는�Bleed� Air를�사용한� IPS는�소형�항공기나�전

기� 추진� 기반의� 항공기에는� 적용하기� 어렵다.� 전기열(Electrothermal)� 방식의� IPS는� Bleed� Air를� 사용한�

IPS를� 대체할�수� 있지만,� 전력� 소비는� 전기� 추진� 기반의�항공기와�무인기의�임무에�부정적인�영향을�미칠�

수� 있다.� 따라서�전력�소모가�없거나�전력�소모를�줄일�수�있는�수동적�결빙�보호장치의�개발이�필요하다.�

수동적�결빙�보호장치의�한�종류로�소수성(Hydrophobic)� 특성을�갖는�방식을�고려할�수�있다.�소수성�표면�

방식은�그� 자체로는�전력을�소모하지�않고�중량이�증가하지�않는�장점이�있다.�본� 연구에서는� SiO2 코팅을�

통해�소수성을�구현한�복합재�표면에서의�결빙�증식을�실험적으로�연구하였다.� 10분간�결빙�환경에�노출시

킨�결과,�최종적인�결빙�두께에는�유의미한�영향을�미치지�못하였으나,�초기� 75초간�결빙�형성을�지연하는�

효과를�확인하였다.
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Ⅰ. 서  론

항공기에� 발생하는� 결빙은� 항공기가� 층운,� 적운� 등을�

지날 때,�과냉각된�액적,� 얼어있는�이슬�또는�비와�충돌하

며 형성될�수� 있다.� 이러한�항공기�결빙은� Engine� Intake,

Wing� Leading� Edge� 등에� 형성되기� 쉬우며[1-2],� 항공

기�운항에�있어�항력�증가,� 양력� 감소,� 무게� 증가에�따른�

조종성� 감소� 등� 심각한� 문제를� 야기할� 수� 있다[3-10].�

이를� 방지하기� 위해� 결빙� 보호장치를� 사용하며,� 이를� 위

한� 다양한� 연구가� 수행되고� 있다[11-12].� IPS의� 종류로�

Pneumatic� Boot,� Bleed� Air를� 이용한� IPS,� 전기열

(Electrothermal)� 방식의� IPS� 등� 여러� 가지� IPS� 적용되

고� 있다[7].� 그러나� Bleed� Air를� 사용하는� IPS의� 경우�

Overheating으로� 인해� 항공기� 내부를� 손상시킬� 수� 있으

며,� 최근� 항공기에� 많은� 부분에� 사용되는� 복합재는� 열에�

지속적으로� 노출되었을� 때� 구조적인� 성능이� 저하될� 수�

있다.� 또한,� 전기열� 방식의� IPS는� 극한의� 결빙� 환경에�

노출되거나� 장시간� 결빙� 환경에� 노출되면� 높은� 전력� 소

비량을� 요구하며,� 이는� 임무에� 부정적인� 영향을� 미칠� 수�

있다.� 특히,� 상대적으로� 낮은� 비행� 속도로� 긴� 시간� 동안�

임무를� 수행하는� 무인� 정찰기의� 경우� 결빙� 환경에� 장시

간� 노출될� 확률이� 높으며,� 이러한� 상황에서� 전기열� 방식

의� IPS를� 채택하는� 것은� 임무� 수행에� 있어� 부정적인� 영

향을�끼칠� 수� 있다.� 따라서�기존� IPS의� 문제점을�해결할�

수� 있는�고효율의�결빙�보호장치가�필요하다.�

고효율의� 결빙� 보호장치로� 새로운� 재료를� 사용하여� 전

기열 방식� IPS의� 효율을� 높일� 수� 있으며[13-14],� 표면�

처리를� 통한� 수동적� 결빙� 보호장치� 등을� 사용할� 수� 있다

[15-22]. 소수성/초소수성(Hydrophobic/Superhydrophobic)

표면을� 통한 IPS는� 표면� 처리를� 통한� 수동적� 결빙� 보

호장치� 중� 하나이며,� 코팅� 자체로� 항공기가� 비행� 중� 전

력� 또는� 동력을� 소모하지� 않는다.� 이때� 소수성이란� 물� 분

자와 쉽게� 결합하지� 않는� 성질을� 말하며,� 접촉각(θ)이

90°<� θ� <150°일�때� 소수성,� 150°<� θ일�때�초소수성이라�

한다.� 이때,� 접촉각이란�액체가� 고체�표면�위에서�열역학

적으로�평형을�이룰�때� 이루는�각을�말한다.� 소수성/초소

수성� 표면은� 나노/마이크로미터� 크기의� 작은� 요철들로�

이루어져� 있어� 액적이� 표면에서� 높은� 접촉각을� 유지할�

수� 있도록�한다.�이에� 따라�소수성/초소수성�표면을�수동

적� 결빙� 보호장치로� 사용할� 때,� 높은� 접촉각으로� 인한�

효과를� 기대할� 수� 있다.� 소수성/초소수성� 표면에� 과냉각

된� 액적이� 충돌할� 때,� 반발을� 통해� 과냉각된� 액적에� 충

격을� 줄� 수� 있으며,� 결빙의� 핵� 생성� 온도를� 낮추고� 결빙�

형성�시간을�지연시킬�수� 있다.� 또한,�낮은� Capillary� Force

로� 인해� 표면에� 붙은� 액적이� 비교적� 쉽게� 떨어질� 수� 있

으며,� 결빙� 접착력이� 낮아� 결빙� 제거를� 용이하게� 하는�

효과를� 기대할� 수� 있다[16].� 이러한� 효과를� 통해� 소수성

/초소수성� 표면을� 적용하여� 방/제빙� 시스템에� 활용하고

자�하는�많은�연구가�진행되고�있다.

Lee� 등의� 연구[13]에서는� PEEK-MWCNT의� 농도가�

증가함에� 따라�액적의� 접촉각이� 커지며,� PEEK-MWCNT

의�농도가� 10%가�되었을�때� 접촉각� 151.1°를� 보이며�초

소수성을� 나타냄을� 확인하였다.� 또한� 발열� 시험을� 통해�

발열� 성능� 역시� 증가함을� 보이며,� 발열� 성능� 향상과� 초

소수성을�동시에�구현하는�방법을�제시하였다.� De� Pauw� D.

등[15]은� 알루미늄�에어포일과�초소수성�코팅을�한� 알루

미늄� 에어포일에서� Heat� Flux와� 초소수성� 코팅� 범위에�

따른� 결빙� 형성을� 실험적으로� 연구한� 바� 있으며,� 알루미

늄�표면에서�초소수성�코팅한�표면에서보다�더�긴� Runback

Ice가� 발생함을� 관찰하였다.� 또한,� 알루미늄� 표면에서� 강

착된�결빙의�질량이�최대 92%�더�많음을�실험적으로�확인

하였다.� 또한,� Hu. H� 등[16]은� 친수성(Enamel),� 방빙성

(Nanosonic� Hybrdshield®),� 초소수성(Rust-Oleum Neverwet®)

표면에서�결빙� 풍동시험을� 진행하였으며,� 수행� 결과�친수

성,� 방빙성�표면에서�더� 많은� Runback� Ice가� 형성된�것에�

반해� 초소수성� 표면에서는� Runback� Ice가� 거의� 형성되지�

않음을�확인하였다.� Zeng� D. 등[17]은� 알루미늄� 표면에서�

약� 10초� 내에� Leading� Edge에� 결빙이� 형성되었으며,� 초

소수성� 표면에서는� 초기� 20초� 동안� 결빙이� 형성되지� 않

는�것을�확인하였다.� 이를� 통해�초소수성�표면이�초기�결

빙� 지연에� 효과가� 있음을� 확인하였다. Fortin.� G� 등[18]

은� 두� 가지의�소수성�코팅제(StaCleanTM,� Wearlon® Super

F1-Ice)와� 한� 가지의� 초소수성� 코팅제(HIREC� 1450)를�

사용한� 소수성� 표면과� 초소수성� 표면을� 구현하여� 결빙�

풍동시험을�수행하였다.� 시험� 결과� –5℃에서�친수성�표면

에� 비해� 소수성� 표면과� 초소수성� 표면에서� 각각� 약� 1%,�

2%� 더� 넓은� 영역에� 결빙이� 형성되었다.� 또한� –15℃에서

는�친수성,� 소수성,� 초소수성� 표면에서�모두� 동일한�면적

에�결빙이�형성되었지만,� 초소수성�표면에서�더�적은� Ice�

Feather가� 형성됨을�확인하였다.�

앞선� 연구에서는� 알루미늄� 표면에� 상용� 코팅제를� 사용

하여� 결빙� 풍동시험을� 진행하였다.� 본� 연구에서는� 소수

성� 표면이� 충분한� 방·제빙� 효과를� 낼� 수� 있는지� 확인하

고,� 다양한� 접촉각에� 대한� 결빙� 증식� 결과를� 얻기� 위해�

소수성� 표면에서� 결빙� 풍동시험을� 수행하였다.� 또한,� 사

용� 비율이� 늘어나고� 있는� 복합재를� 사용하여� 시험� 모델

의� Airfoil� Leading� Edge를� 제작하고,� SiO2 분말� 코팅을�

통해� 소수성� 표면을� 구현하였다.� 제작한� 시험� 모델을� 사

용하여� IOWA� State� University� Icing� Research� Tunnel�

(ISU-IRT)에서� 결빙� 풍동실험을� 수행하였다.� 수행한� 복

Key� Words� : Hydrophobicity(소수성),� Ice� Accretion(결빙� 증식),� Icing� Delay� Time(결빙� 지연� 시간),� � �

� � � � � � � � � � � � � Composite(복합재), Icing� Wind� Tunnel� Test(결빙� 풍동시험)
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합재� 표면과� 소수성� 표면에서� 결빙� 풍동시험에� 대해� 결

빙� 두께,� Runback� Ice,� 결빙� 면적,� 결빙� 지연� 시간에� 대

해�분석하였다.�

Ⅱ. 본  론

2.1 결빙 풍동시험 모델

2.1.1 결빙 풍동시험 모델 제작

결빙� 풍동시험에� 앞서� 시험에서� 사용할� 모델� 제작이�

선행되었다.� 시험� 모델은� Leading� Edge와� Airfoil� Frame

으로�나누어�제작하였다.� 시험� 모델은� Symmetry� 형상의�

NACA� 0012를� 채택했으며,� 결빙� 풍동의� Test� Section�

크기에� 맞춰� Chord� Length는� 200� mm,� Span은� 400�

mm로� 제작하였다.� 이때� 복합재� Leading� Edge는� 25%�

Chord까지� 차지하도록� 하여� 제작하였다.� Leading� Edge

는� GFRP(Glass� Fiber� Reinforced� Plastic;� 유리섬유�강화

플라스틱)와� CFRP� (Carbon� Fiber� Reinforced� Plastic;�

탄소섬유강화플라스틱)으로� 제작하였으며,� Frame은� 알루

미늄을� 사용하여� 제작하였다.� 이때,� Airfoil� Frame의� 제

작� 용이성을� 위해� Trailing� Edge� 부분을� 약� 4� mm의� 두

께를� 갖도록� 하였다.� 또한,� 결빙� 풍동에� 결합하기� 위한�

Rod가� 들어갈� 크기가� 다른� 구멍� 4개를� 포함하여� 모델링

하였다.� Leading� Edge와� Airfoil� Frame의� 3D� 모델링�형

상은� Fig.� 1에�제시하였다.

복합재� Leading� Edge를� 제작하기� 위해� NACA� 0012�

Leading� Edge� 형상의� 몰드를� 사용하였다.� 복합재로� 제

작된� Leading� Edge를� 알루미늄� Air� Frame에� 결합하여�

사용하는� 방식을� 채택하였기� 때문에,� Leading� Edge와�

Airfoil� Frame� 사이의� 간격과� 단차를� 최소화하기� 위해�

GFRP� Prepreg� 1층과� CFRP� Prepreg� 12층을� 사용하여�약

2.58� mm� 두께의� Leading� Edge를� 제작하였다.� CFRP�

12층� 위로� GFRP� 1층을� 적층하여� GFRP가� 최외각에� 위

치하게�하였다.� 적층한�복합재는�처리된� 몰드에�넣기�전,�

헤어� 드라이기를� 사용하여�몰드를� 약� 60℃까지�가열하고�

이형액을� 5회� 도포하여� 이형처리하였다.� 이형처리된� 몰

드에� 적층한� 복합재를� 넣어� 몰드와� 복합재� 사이� 공간이�

생기지� 않도록� 압력을� 가하여� 밀착시켰다.� 이후� 몰드� 밖

Fig. 1. Schematic of NACA 0012 test model 

Fig. 2. Curing cycle of composite airfoil leading edge

으로� 나온� 복합재를� 정리하고� Peel� Ply,� Breather� Film,�

Breeder,� Bagging� Film� 순으로� 포장� 후� 진공� 커넥터를�

이용하여�진공을� 형성하였다.� 이때,� 각� 층과� 복합재�사이

에� 공간이� 생기지� 않도록� Peel� Ply와� Breather� Film을�

밀착시켜� 압력을� 고르게� 받도록� 하는� 동시에� 레진이� 잘�

빠져나갈� 수� 있도록� 하였다.� 포장된� 복합재는� Autoclave

에서� 6� atm,� 120℃까지� 경화하였다.� Fig.� 2에� Airfoil�

Leading� Edge� 제작�전�주기를�제시하였다.

2.1.2 소수성 표면 구현

본�연구에서는�소수성�표면을�구현하기�위해� SiO2� 분말

을� 사용하였다.� SiO2� 분말과� DMF(Dimethylformamide)�

용액을� 1:10� 비율로� 하여� 소수성� 코팅� 용액을� 제작하였다.

SiO2� 코팅을� 위해� 한� Airfoil� Leading� Edge� 당� SiO2 분

말을� 10� g� 사용하였으며,� 이에� 따라� DMF� 용액� 100� g을

사용하였다.� SiO2� 분말의� 균일한� 분포를� 위해� SiO2-DMF

혼합� 용액을� 초음파� 분쇄기에서� Pulse� on� 1초,� Pulse� off

1초� Cycle을� 20분간� 반복하여� SiO2-DMF� 용액을� 분쇄

하였다.� 코팅� 방법을� 선정하기� 위해� 곡률이� 있는� Airfoil�

Leading� Edge의� 특성�및� 1�㎛�이하의�크기의� SiO2 분말

을� 고려하였으며,� 코팅의� 범위가� Airfoil� Leading� Edge

의� 중앙인� 것을� 고려하여� Spray� Coating을� 통해� 소수성�

표면을� 구현하였다.� 분쇄된� 용액을� 앞서� 제작한� 복합재�

Leading� Edge의� Span� 방향으로� 중심으로부터� 좌우� 100�

mm에� 분사하였다.� 이는� Test� Section의� 크기에� 따라�

Leading� Edge의� 가장자리는� 벽면과� 가깝기� 때문으로,�

벽면효과를� 최소화하기� 위해�코팅� 위치를� 중앙� 200� mm

로� 선정하였다[10].� 코팅� 범위를� 제한하기� 위해� 목표한�

범위를� 제외한� 바깥� 영역은� 테이핑을� 통해� 코팅액에� 노

출되지� 않도록� 하였다.� SiO2-DMF� 용액은� 복합재� 표면

으로부터� 150� mm� 떨어진� 위치에서� 0.2� MPa의� 압력으

로�분사하였으며[13],� 분사를�마친�뒤�상온에서�약� 10분� 간

건조하였다.� 분사� 및� 상온� 건조� 과정을� 5회� 반복하였다.�

분사와� 건조를� 마친� Airfoil� Leading� Edge는� Autoclave

에서� 6� atm,� 120℃까지� 2차�경화하였다.� 소수성�표면�구

현�과정은� Fig.� 3에� 제시하였다.

소수성�표면�상태를� 확인하기�위해�가열로�전계방사�주사

전자현미경(FE-SEM;� Field-Emission� Scanning� Electron
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Fig. 3. Implementation cycle of hydrophobic surfaces

Microscope� with� Heating� Stage,� Thermo� (Apreo� S))

를� 사용하여� 표면� 촬영을� 진행하였다.� 넓은� 표면� 상태를�

확인할� 수� 있는� 100� ㎛� 배율부터� 점차� 확대하여� 2� ㎛�

배율까지� 촬영을� 진행하였다.� 소수성� 코팅이� 없는� 복합

재� 표면� 촬영� 결과� 복합재�표면의� 유리섬유가� 드러나�있

음을� 확인하였으며,� 일정한� 방향으로� 섬유가� 배열되어�

있음을� 확인하였다.� 소수성� 코팅을� 한� 복합재� 표면� 촬영�

결과� 100� ㎛� 배율에서� 코팅이� 불균일하게� 분포한� 것을�

확인하였으며,� 이는� 코팅이� Hand� Spray� 방식으로� 뿌려

졌기� 때문에� 모든� 표면에� 균일한� 코팅이� 형성되지� 않은�

것으로� 판단된다.� 소수성� 표면을� 2� ㎛� 배율까지� 확대한�

결과� SiO2 분말이� 다공성� 표면을� 형성함을� 확인하였다.�

표면의� FE-SEM� 사진은� Figs.� 4,� 5에� 제시하였다.

SiO2 코팅된� 표면의� 소수성을� 평가하기� 위해� 정적인�

상태에서� 접촉각� 측정을� 진행하였다.� 접촉각� 측정을� 하기

   Fig. 4. Composite surfaces captured by FE-SEM:

          100 ㎛ (left) and 2 ㎛ (right)

Fig. 5. SiO2 coated surfaces captured by FE-SEM:

           100 ㎛ (left) and 2 ㎛ (right)

Fig. 6. Water contact angle on surfaces without coating

Fig. 7. Water contact angle on surfaces with SiO2 coating

위해� 5� mm� *� 10� mm�크기의�복합재�시편을�제작하여� SiO2
코팅� 후� 접촉각을� 측정하였다.� 접촉각� 측정기(DSA100)

를� 사용하여� SiO2 표면에서� 접촉각을� 측정하였으며,� 측

정은� 표면에� 증류수를� 떨어뜨린� 후,� 액적이� 표면에� 닿는�

순간을� 고성능� 카메라로� 포착하여� 액적의� 접촉각을� 측정

하였다.� 측정에� 사용된� 액적의� 크기는� 20� ㎛이며,� 이는�

실제� 결빙� 풍동실험에서� 사용된� 액적의� 크기와� 동일

한� 크기를� 사용하였다.� 접촉각은� 소수성� 코팅이� 없는�

Composites� 모델의� 표면과� 소수성� 표면의� 서로� 다른 세�

부분에� 액적을� 떨어뜨린� 후� 측정되었다.� 소수성� 코팅이�

없는� Composites� Model의� 경우� 접촉각이� 좌우� 평균� 접

촉각이� 106.8°,� 106.6°,� 98.4°로� 측정되었다.�소수성�코팅

을� 한� Hydrophobic� Model은� 좌우� 평균� 접촉각이� 각각�

131.2°,� 130.8°,� 124.8°로� 측정되었다.� 복합재� 표면에서�

액적의� 평균� 접촉각은� 약� 104.0°,� 소수성� 표면에서� 액적

의� 평균� 접촉각은� 128.9°로� 나타났으며,� 두� 표면에서� 모

두�소수성을� 판단하는�기준인� 90°보다� 큰� 수치로� 나타났

다.� 그러나� SiO2 코팅을� 한� 복합재� 표면에서는� 소수성을�

분류하는� 세부� 기준인� 120°보다� 큰� 접촉각을� 나타냈다.�

본� 연구에서는� 120°보다� 큰� 접촉각을� SiO2 코팅이� 있는�

표면을� 소수성� 표면(Hydrophobic� Model)이라고� 하였다.�

각� 측정에서� 생긴� 오차는�코팅은� 균일도�및� 복합재�표면

의� 요철에� 따라� 발생한� 것으로� 판단된다.� 각� 표면에서�

액적의�접촉각은� Figs.� 6,� 7에� 제시하였다.

2.2 결빙 풍동시험 장비 및 시험 조건

2.2.1 결빙 풍동시험 장비

본� 연구에서는� IOWA� State� University� 소재의� Icing�

Research Tunnel(ISU-IRT)에서� 결빙� 풍동시험을� 진행

하였다.� ISU-IRT에서는� 다양한� 형상의� 항공기/풍력터빈�

등의� 결빙� 현상� 분석,� Anti/De-icing� 시험� 등� 다양한� 결

빙� 풍동시험을� 진행할� 수� 있다[19-24].� ISU-IRT는� 30

마력의� 모터(BaldorTM)를� 사용하여� 유속을� 가속시키며,�
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Item Specification

Test Section Size
0.4 m (H) x 0.4 m (W)

x 2.0 m (L)

Tunnel Type Closed Circuit

Temperature -25 to 20˚C

Velocity 5 to 60 m/s

MVD 10 to 100 μm

LWC 0.1 to 5.0 g/m3

Table 1. ISU-IRT specification

가속된� 공기는� 열� 교환기를� 통해� 온도� 범위� -25~20˚C

로� 냉각된다.� 또한,� Test� Section에서� 열선풍속계를�사용

하여� Recirculating� Air의� Turbulence� Intensity를� 측정

할�수� 있으며,� Turbulence� Intensity� 오차는�약� 2.0%�이내

로 일정한� 유속이� 흐름을� 확인하였다.� 이후� 8개의� 공압�

스프레이� 노즐(IKEUCHI� BIMV� 8002)을� 사용하여� Test�

Section� 내에� 10~100� ㎛� 크기의�액적을� 분사한다.� 이때,�

공기와�물의�압력을�조절하여� LWC를� 0.1~5.0� g/m3로�조절

할� 수� 있다.� ISU-IRT의� 제원과� 개략도는� 각각� Table� 1

과� Fig.� 8에� 제시하였으며,� 실제� Test� Section은� Fig.� 9

에� 나타냈다.

Test� Section에서� 시험� 모델에� 결빙� 형성� 특성을� 확인

하기 위해�High-speed� Imaging� System� (PCO�Tech,� Dimax

Camera� of� 2,048� pixels� x� 2,048� pixels� in� Resolution)

을� 사용하였다.� 카메라는� Nikkor� 2.8D� Optical� Lens를�

사용하였으며,� 시험� 모델로부터�수직으로�약� 1� m�떨어진�

위치에서�최대� 25,000� Hz의� 속도로�촬영하였다.

Fig. 8. Schematic of the ISU-IRT and experimental setup

Fig. 9. Facility of ISU-IRT

  

Case 1,2

Case 3,4

Fig. 10. Icing condition for FAR Appendix C [25]

Case
V

(m/s)
T

(℃)
MVD
(㎛)

LWC
(g/m3)

t
(min)

Surface
AoA
(°)

1 40 -5 20 0.5 10 Composites 0

2 40 -5 20 0.5 10 Hydrophobic 0

3 40 -10 20 0.4 10 Composites 0

4 40 -10 20 0.4 10 Hydrophobic 0

Table 2. Ice wind tunnel test conditions

2.2.2 결빙 풍동시험 조건

결빙� 풍동시험은� FAR� Appendix� C의� 결빙�형성�조건에

따라�두�가지�조건에서�진행되었다.�첫� 번째�조건은� Glaze

Ice� Condition이며,� T� =� -5℃,� LWC� =� 0.5� ㎛이다.� 두�

번째� 조건은� Mixed� Ice� Condition으로� 선정하였으며,� T�

=� -10℃,� LWC� =� 0.4� ㎛이다.� 그� 외의� 조건은� V� =�

40� ,� MVD� =� 20� ㎛,� t� =� 10� min,� AoA� =� 0°로�
동일하게� 설정하였다.� 이때,� T,� LWC,� V,� MVD,� t,� AoA

는� 각각� 온도,� 단위부피당� 액적량,� 유동의� 속도,� 평균� 액

적� 크기,� 결빙� 지속� 시간,� 받음각을� 나타낸다.� 각� 조건에

서�비교를�위해�코팅이�없는�모델(Composites� Model)과�

표면에� 소수성� 코팅을� 한� 모델(Hydrophobic� Model)을�

사용하여� 두� 가지� Case에� 대해� 결빙� 풍동시험을� 진행하

였다.� 시험� 조건이� 속하는� FAR� Appendix� C의� 결빙� 형

성� 영역을� Fig.� 10에� 나타냈으며,� 모든� 시험� Case는�

Table� 2에� 제시하였다.

Ⅲ. 결빙 풍동시험 결과

결빙� 풍동시험은� 알루미늄으로� 제작된� Airfoil� Frame

에� 복합재로� 제작된� Airfoil� Leading� Edge를� 끼워� 수행

하였으며,� 한� Case가� 끝나면� 다른� Airfoil� Leading� Edge

로� 바꿔� 끼워� 수행하였다.� Glaze� Ice� Condition� (T� =�

-5℃)에서� Case� 1(코팅이� 없는� 복합재� 표면,� Composites
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Model)과� Case� 2(SiO2 코팅을�한�복합재�표면,� Hydrophobic

Model)의� 시험� 결과를�비교하였으며,� Mixed� Ice� Condition

(T� =� -10℃)에서� Case� 3과� Case� 4의� 시험� 결과를� 결

빙� 두께,� Runback� Ice,� 결빙� 면적,� 결빙� 형상,� 결빙� 지연�

시간에� 대해� 각각� 비교하였다.� 마지막으로� Glaze� Ice�

Condition과� Mixed� Ice� Condition에서의�결과를� 서로� 비

교하였다.�모든� 결과는� High-speed� Imaging� System을�통

해�촬영된�영상을�통해�분석했으며,�영상�분석을�위해� PFV4

(x64)� 프로그램을� 사용하였다.� High-speed� Imaging�

System으로� 촬영된� 영상에서� 형성된� 결빙의� 두께를� 비

교하기� 위해� 1� pixel의� 크기를� 측정하였다.� 카메라와� 시

험� 모델의� 거리에� 따라� 1� pixel� 당� 크기는� 다르게� 측정

되었으며,� Case� 1과� Case� 2에서는� 1� pixel� 당� 0.139� mm

로� 측정되었다.� Case� 3과� Case� 4에서는� 각각� 0.120� mm,�

0.119� mm로� 측정되었다.� 또한,� 측정의� 신뢰도를� 확보하

기� 위해� Span� 방향으로� 32.5%,� 50%,� 67.5%� 위치에서�

측정을�진행하고�평균값을�도출하였다.

3.1 이론적 배경

결빙� 풍동시험� 결과는� 열역학적� 평형� 방정식에� 기반하

여� 분석하였으며,� 결빙� 증식의� 열역학적� 평형� 방정식은�

아래의�식� (1)과� 같다.�


 




 (1)

여기서�   ,�
 ,�

 ,�
 ,�

은�

각각� 제어� 체적으로� 들어오는� 물의� 열량,� 형� 변화에� 의

한� 잠열,� 대류에� 의한� 열량,� 전도에� 의한� 열량,� 제어� 체

적에서� 나가는� 열량이다.� 식� (1)에서� 복사에� 의한� 열량

은� 대류,� 전도,� 형� 변화로� 인한� 열전달보다� 매우� 작으므

로�무시할�수� 있다.

  

··



  

··


(2)

 
· (3)

 ·∞· (4)

 

·
(5)

 


 (6)

식� (1)의� 각� 항은� 식� (2)~(5)의� 항들로�나타낼� 수� 있

으며,� 이때� 식� (2)의�  ,� ,�
,�

은� 각각�

제어� 체적으로� 들어오는� 물의� 질량� 유량,� 속도,� 제어� 체

적에서� 나가는�물의�질량�유량,� 결빙� 증식량을�의미한다.�

식� (3)의� 은�단위�질량�당�잠열�방출량,� 식� (4)의�  ,

,� ∞,� 은�각각�대류�열전달�계수,�증식된�결

빙 층의�표면�온도,� 자유류의�온도,� 제어� 체적�내의�공기

와� 물/얼음의� 경계� 영역을� 의미하며,� 식� (5)의� ,�

 ,� 은� Airframe의� 표면� 온도,� 제어� 체적�

내의� 공기/물과� Airframe의� 경계� 영역,� 열저항이다.� 식�

(2)~(5)와� 질량�보존에�대한�식� (6)을� 식� (1)에� 대입하

여� 에�대하여�정리하면�식� (7)을� 얻을�수� 있다.

·


·


·



· 
(7)

� �

식� (7)에서� 전도에� 의한� 열전달의� 관점에서� 열저항이�

커질수록� 결빙� 증식량은� 작아지며,� 열저항� 은�

아래의�식� (8)과� 같이� 표현된다.�

 





(8)

여기서� ,� ,� ,� 은� 각각� 결빙층의

두께,� 결빙� 층의� 열전도도,� Airframe의� 두께,� Airframe

의� 열전도도를�나타낸다.� 위와� 같이�에어포일에�형성되는�

결빙은� Airframe의� 두께,� 재료에� 영향을� 받으며, 이에� 기

반하여�결빙�풍동시험�결과�분석을�진행하였다.

3.2 결빙 두께

먼저,� 결빙� 환경에� 노출된� 지� 10분� 후의� 결빙� 두께를�

비교하였다.� 각� Case에서� 10분� 후� 결빙�풍동시험�결과는�

Figs.� 11~14에� 나타냈다.� 결빙� 두께는� Airfoil� Leading�

Edge의� Stagnation� Line으로부터� 축적된� 결빙의� 두께를�

측정하였다.� Glaze� Ice� Condition에서� Case� 1의� 평균� 결

빙�두께는� 6.070� mm로� 코드� 길이의� 3.035%이고,� Case�

2의� 경우� 평균� 결빙� 두께가� 6.209� mm로� 코드� 길이의�

3.1045%로� 나타났다.� Mixed� Ice� Condition에서� Case� 3

은� 평균� 결빙� 두께� 6.880� mm,� Case� 4는� 평균� 결빙� 두

께� 7.000� mm로� 각각� 코드� 길이의� 3.440%,� 3.500%로�

나타났다.� 결빙� 두께는� Table� 3에� 나타냈다.� Glaze� Ice�

Condition에서� Composite� Model과� Hydrophobic� Model

에서의� 최종� 결빙의� 평균� 두께� 차는� 약� 0.139� mm였으

며,� Mixed� Ice� Condition에서� 두� Case의� 최종� 결빙의�
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Fig. 11. Ice thickness on composite surfaces (T = -5℃)

Fig. 12. Ice thickness on hydrophobic surfaces (T = -5℃)

Fig. 13. Ice thickness on composite surfaces (T = -10℃)

Fig. 14. Ice thickness on hydrophobic surfaces (T = -10℃)

Case
Mean Ice 

Thickness

Mean Ice Thickness 

Per Chord

1 6.070 mm 3.035%

2 6.209 mm 3.105%

3 6.880 mm 3.440%

4 7.000 mm 3.500%

Table 3. Mean ice thickness 

평균� 두께� 차는� 약� 0.120� mm으로� 나타났다.� 이는� 코드�

길이의� 약� 0.071%,� 0.060%� 차이로� 유의미한� 결과를� 나

타내지� 않았다.� 이는� Airfoil� 표면에� 얇은� 결빙� 층이� 생

성된� 이후부터는� 액적이� 충돌하는� 표면이� 소수성� 표면이�

아닌� 결빙� 층에� 액적이� 충돌하기� 때문으로,� 유의미한� 차

이가�나타나지�않은�것으로�판단된다.�

3.3 결빙 면적 및 Runback Ice

다음으로는�결빙�면적,� Runback� Ice에�대해� 함께�비교

하였다.� 두� 결빙� 조건에서� 모두� Composites� Model은�

Leading� Edge� 근처에� 결빙이� 집중되어� 형성된� 데에� 비

해,� Hydrophobic� Model에서는� 더� 넓은� 범위에� 결빙� 분

포가� 나타났다.� 이는� Hydrophobic� Model에서의� 비교적�

높은� 접촉각� 때문에� 액적의� 표면� 접착력이� 약해� 결빙이�

생성되기�전,� Trailing� Edge� 방향으로� Runback� Water가�

형성되며� 더� 넓은� 범위에� 결빙이� 형성된� 것으로� 보인다.�

또한,� 소수성� 코팅에� 의해� 식� (8)의� 열저항이� 증가하여�

Composite� Model보다� 더� 느리게� 결빙이� 형성되었으며

[24],�이는� Runback�Water와�넓은�결빙�면적에�영향을�미친

것으로� 판단된다.� 온도가� 더� 낮은� Mixed� Ice� Condition

에서도�유사한�결과가�나타났다.

3.4 결빙 지연 시간

각� 조건에서� 소수성� 표면의� 결빙� 지연� 시간을� 확인하

기� 위해� 초기� 75초� 동안의� 결빙� 형성을� 비교하였다.� 본�

연구에서는� 결빙� 지연� 시간을� 비교하기� 위해� 액적이�

Leading� Edge의� Stagnation� Line에서� 0.5� mm� 두께의�

결빙을� 형성될� 때까지의� 시간을� 기준으로� 분석하였다.�

측정� 오차를� 줄이기� 위해� Span� 방향으로� 32.5%,� 50%,�

67.5%� 위치에서� 결빙� 지연� 시간을� 측정하고� 평균값을�

측정하였으며,�결과는� Table� 4에�정리하였다.� Figs.� 15,� 16

은� Glaze� Ice� Condition에서� 초기� 75초간� 결빙� 증식을�

나타내며,� Figs.� 17~18은� Mixed� Ice� Condition에서� 초기

75초간� 결빙� 증식을� 나타낸다.� 두� 조건에서� Composite�

Surface가�더�빠른�결빙�증식이�나타나는�것을�확인하였으며,�

특히,� 온도가� 상대적으로� 낮은� Glaze� Ice� Condition에서�

두� 표면� 간� 결빙� 지연� 시간의� 차이가� 큰� 것을� 확인하였

다.� 상대적으로� 온도가� 낮은� Mixed� Ice� Condition에서는�

액적이� 표면에� 충돌하는� 즉시� 결빙이� 생성되는� Rime�

Ice가� 일부� 형성됨을� 관찰하였다.� Glaze� Ice� Condition에

서� Case� 1의� 결빙� 지연� 시간은� 약� 57.333초였으며,�

Case� 2의� 결빙� 지연� 시간은� 약� 83.667초로� Case� 1에서

보다� 약� 26.334초� 더� 긴� 결빙� 지연� 시간을� 보였다.�

Mixed� Ice� Condition의� 경우� Case� 3과� Case� 4� 각각� 47

초와� 61.667초의� 결빙� 지연� 시간을� 보이며� Case� 4에서�

약� 12초� 더� 긴� 결빙� 지연� 시간을� 갖는� 효과를� 확인하였

다.� 각� Section에서� 결빙� 지연� 시간의� 차이는� 있었지만,�

소수성� 표면에서� 더� 큰� 결빙� 지연� 시간이� 나타났다.� 이

는� 소수성�표면에서의�더� 큰� 액적�접촉각에� 의한� 효과로�

판단된다.� 또한,� 열저항은� 표면을� 구성하는� 재료들의� 두

께와� 열전도도에� 의해� 정해지며,� 식(8)의� 등가� 열저항은�

Airframe을� 구성하는�각� 재료의�열저항의�합으로�표현할�

수� 있다[24].� 본� 시험에서는� 소수성� 코팅에� 의한� 추가적

인� 열저항도� 또한� 영향을� 미친� 것으로� 판단된다.� 또한,�
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Fig. 15. Time lapse of ice accretion delay on composite surfaces for glaze ice condition (case 1)

Fig. 16. Time lapse of ice accretion delay on hydrophobic surfaces for glaze ice condition (case 2)

Fig. 17. Time lapse of ice accretion delay on composite surfaces for mixed ice condition (case 3)

Fig. 18. Time lapse of ice accretion delay on hydrophobic surfaces for mixed ice condition (case 4)
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Mixed� Ice� Condition에서� 두� 모델의� 결빙� 지연� 시간의�

차가� Glaze� Ice� Condition의� 결빙� 지연� 시간의� 차보다�

더� 작은� 것으로�보아�온도가� 낮을수록�소수성� 표면의�결

빙�지연�효과가�감소하는�것으로�판단된다.�

결빙� 지연� 시간만으로는� 항공기의� 완전한� 방빙이� 힘들�

것으로� 예측된다.� 그러나� 결빙으로� 인한� 사고는� 찰나의�

순간에� 일어날� 수� 있으며,� 소수성� 코팅을� 통한� 결빙� 지

연은� 추가적인� 방·제빙� 장치를� 가동할� 수� 있는� 시간을�

확보할� 수� 있을� 것이라� 기대된다.� 또한,� 결빙� 지연은� 항

공기� 표면에서의� 얼음층� 형성을� 지연시킬� 수� 있는� 효과

로,� 열을� 사용하는� 방·제빙� 장치의� 효율을� 증가시킬� 수�

있을� 것으로� 판단된다.� 따라서� SiO2 표면에서� 전기열� 방

식의� IPS�효율에�관한�추가적인�연구가�필요하다.

3.5 온도에 따른 결빙 형성 양상

마지막으로� 결빙� 형성� 조건에� 따른� 결빙� 형성� 양상을�

비교하였다.� 결빙� 지연� 시간의� 경우� 온도가� 더� 낮은�

Mixed� Ice� Condition에서� 더� 짧은� 결빙� 지연� 시간을� 나

타냈다.� Mixed� Ice� Condition의� 경우� 액적이� 충돌함과�

동시에� 결빙이� 형성되는� Rime� Ice와� 액적이� 충돌� 후� 흐

르면서� 서서히� 결빙이� 형성되는� Glaze� Ice가� 섞여� 형성

되기� 때문에,� 표면에� 더� 빠르게� 결빙이� 형성된� 것으로�

판단된다.� 결빙� 지연�시간의� 관점에서,� 온도에� 따라� 결빙�

지연� 시간� 감소의� 폭은� Hydrophobic� Model에서� 22초로�

Composite� Model의� 10.333초보다�더� 크게�나타났다.� 이

러한�결빙�지연�시간�감소의�폭이� Hydrophobic� Model에

서� 더� 큰� 것으로� 보아� 온도가� 낮아짐에� 따라� 소수성� 표

면의� 효과가� 감소하는� 것으로� 판단할� 수� 있다.� 이는� 온

도가� 낮을수록� 표면에� 결빙이� 빠르게� 형성되며,� 표면에�

결빙� 층이� 형성된� 이후부터는� 소수성� 표면에서� 벽-액적�

상호작용이� 일어나지� 않고� 결빙� 층과� 액적� 간의� 상호작

용이�일어나기�때문으로�판단된다.

Case

Ice delay time

Section (Spanwise)
Averaged

32.5% 50% 67.5%

1 53 s 50 s 69 s 57.333 s

2 75 s 73 s 103 s 83.667 s

3 42 s 45 s 54 s 47.000 s

4 56 s 57 s 72 s 61.667 s

Table 4. Ice delay time on each section 

Surface
Reduction of Ice Delay Time

(t@T=-5℃ - t@T=-10℃)

Composite 10.333 s

Hydrophobic 22.000 s

Table 5. Differences in results with temperature

Ⅳ. 결  론 

본� 연구에서는� ISU-IRT에서의� 결빙� 풍동시험을� 통해�

SiO2 코팅이� 없는� 복합재� 표면과� SiO2 분말을� 코팅한� 소

수성 표면에서의� 결빙�형성� 양상을� 연구하였다.� 풍동시험

결과�소수성�표면에서�초기� 75초�동안� Glaze� Ice� Condition

에서� 약� 46%,� Mixed� Ice� Condition에서� 약� 27%의�결빙

지연이� 관찰되어� 45초� 대인� Delayed� Turn-on� Ice� 방지�

효과를� 확인하였으나,� 결빙이� 생긴� 후� 최종� 10분� 후� 결

빙� 두께� 감소에는� 영향을� 미치지� 못한� 것으로� 나타났다.�

초기� 결빙� 형성� 지연은� SiO2 표면에서� 복합재� 표면보다�

액적의� 접촉각이�크기�때문에� 결빙의�핵� 생성�지연에�영

향을� 미친� 것으로� 판단된다.� 그러나� 결빙이� 복합재� 또는�

SiO2 표면을�덮은�이후부터�원래의�표면�특성을�잃고�얼

음� 표면의� 특성이� 나타난다.� 이로� 인해� 표면에� 결빙이�

형성된� 이후부터는� 액적이� 복합재� 표면이나� SiO2 표면이�

아닌�얼음�표면�위에� 충돌하기�때문에� 접촉각에�의한�효

과가�나타나지�않아� 10분�후에는�두�모델에�형성된�결빙

의�두께가�큰� 차이를�보이지�않은�것을�확인하였다.� 결빙

형성� 면적과� Runback� Ice� 측면에서는� 소수성� 표면에서�

더� 넓은� 결빙� 형성� 면적과� 더� 많은� Runback� Ice를� 확인

하였으며,� 이는� 소수성� 표면에서� 액적의� 높은� 접촉각과�

코팅으로�인한�추가�열저항�때문으로�판단된다.

본� 연구는� SiO2 분말을� 사용하여� 소수성� 표면을� 구현

했기� 때문에,� 모든� 소수성� 표면에서� 본� 연구와� 유사한�

결빙� 형성� 양상을� 나타낸다고� 보기� 어렵다.� 또한,� 결빙�

풍동시험� 결과가� 시험에서� 사용한� 표면의� 액적� 접촉각

(128.9°)에서의� 연구� 결과를� 대표할� 수� 없다.� 따라서� 다

양한� 재료와� 액적� 접촉각을� 갖는� 소수성� 표면에서의� 추

가적인� 결빙� 형성� 연구가� 필요하며,� 사용된� SiO2 분말은�

㎛� 단위�크기이므로�㎚� 단위�크기의� SiO2 분말을� 사용했

을� 때와� 액적의� 접촉각이� 150°� 이상일� 때의� 결빙� 형성�

양상을� 연구가� 필요하다.� 본� 연구� 결과는� 다양한� 액적�

접촉각을� 가지는� 표면에서의� 결빙� 증식을� 전산모사하기�

위한� 코드� 개발에� 사용될� 예정이며,� 향후� 다른� 물질을�

사용하여� 구현한� 소수성/초소수성� 표면과� SiO2를� 사용한�

초소수성�표면에서�결빙�형성을�연구할�계획이다.

후  기

본� 연구는� 국방과학연구소의� 초소수� 특성� 결빙� 예측�

전산모사� 및� 결빙� 풍동시험� 연구사업(UI2100141D)의�

지원을�받아�수행되었습니다.�
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