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결빙 풍동시험을 위한 스케일링 기법 연구

안영갑*, 명노신**

Scaling Methods for Icing Wind Tunnel Test
Young-Gab An* and Rho-Shin Myong**

ABSTRACT

In-flight icing remains as one of the most persistent hazards for aircraft operations. The

effect of icing on aircraft performance and safety has to be evaluated during the

development and airworthiness certification process. The scaling method is a procedure to

determine the scaled test conditions in icing wind tunnels in order to produce the same

result as when the reference model is exposed to the desired cloud conditions. In this

study, a scaling program is developed to provide an easy-to-use tool to the aero-icing

community. The Olsen and Ruff 4th methods are employed for this purpose and the

velocity is calculated by matching the dimensionless Weber number. To validate the

program, the results are compared with the NASA scaling results. The scaling examples

based on FAR (Federal Aviation Regulation) Part 25 Appendix C are also presented. Finally,

a validation study using a state-of-the-art icing simulation code FENSAP-ICE is presented.

초 록

비행 중 결빙은 항공기 운용에 위험한 상황을 초래하게 되며, 개발 및 감항 인증 과정

중 성능과 안전에 미치는 영향이 평가되어야 한다. 평가를 위한 결빙 풍동시험에서 스케

일링 기법은 실제와 동등한 수집율과 결빙량이 모사되는 대체시험 조건을 결정하는 기법

이다. 본 논문에서는 Olsen 및 Ruff-IV 기법과 무차원 Weber 수를 일치시켜 속도를 계산하

는 방법을 적용하여 연구자들이 쉽게 이용할 수 있도록 스케일링 프로그램을 개발하였다.

동일조건에서 수행된 NASA 스케일링 결과와 비교하여 프로그램을 검증하였다. 또한 FAR

Part 25 Appendix C를 적용한 스케일링 사례를 제시하고 결빙코드 FENSAP-ICE를 이용하

여 스케일링 기법을 검증하였다.

Key Words : Icing Wind Tunnel Test(결빙풍동시험), Scaling Method(스케일링 기법),

Collection Efficiency(수집율), Freezing Fraction(결빙비)
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Ⅰ. 서 론

대기의 구름에는 빙결온도 이하에서도 액체

상태인 작은 액적(Droplet)이 존재하며, 날개

표면과 충돌한 후 결빙을 생성하여 결과적으로

항공기의 양항비 등 주요 공력특성에 부정적인

영향을 미친다. 이를 평가하기 위한 실제 비행

시험은 고가의 비용이 소요되고, 감항 인증에서

요구하는 대기의 결빙조건을 원하는 시간과 장소

에서 찾는 것은 매우 어렵다. 이러한 이유로

지상풍동을 이용한 결빙시험이 먼저 수행된다.

하지만 결빙시험에도 시험시설에 따라서 구현할

수 있는 LWC(Liquid Water Content), 모델 크

기, MVD(Median Volume Diameter), 온도, 속
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도 등의 제한사항이 존재하며, 감항인증 기준인

FAR Part 25 Appendix C에 규제된 영역 전부를

구현하는 것은 현실적으로 어렵다. 이러한 이유

로 실제와 동등한 액적 수집율 (Collection

Efficiency) 및 결빙량이 모사되는 대체시험

조건을 결정하는 결빙 스케일링 기법이 필요

하다.

결빙 스케일링 법칙은 전통적인 공기역학 법

칙인 레이놀즈 수(관성력/점성력), 마하 수(관성

력/압력)외에 결빙에 관련된 독특한 변수인 수집

율(Collection Efficiency), 액적의 관성, 액적의

표면장력(Weber 수), 결빙 증식 과정에서 에너지

균형 등이 추가로 존재하여 그 이해가 쉽지 않

다. 현재까지 개발된 후퇴각이 없는 고정익에 관

한 스케일링 기법들은 LWC, 모델 크기, MVD,

속도에 기초한 방식으로 Olsen은 LWC를 조절

할 수 있는 스케일링 방법을 제시하였다[1]. 또

한 시험설비의 크기가 제한되는 경우 이에 대한

스케일링 기법으로 Ingelman-Sundberg는 무빙

(Rime Ice 또는 서리얼음)이나 우빙 (Glaze Ice

또는 유리얼음) 특성이 형성되기 전 매우 짧은

노출 시간에 유효한 기법을 발표 하였다[2].

ONERA의 Charpin이나 Ruff 등은 에너지 균형

을 고려하여 복잡한 우빙에 적용할 수 있는 스

케일링 기법을 제시하였다[3-5].

한편 결빙 인증 및 평가가 요구되는 항공기

개발 및 관련 기술에 관한 연구[6-10]가 국내에

서도 활발히 진행 중에 있으나, 국내 항공기 개

발 시 관련 시험시설과 기술, 경험 등의 부족으

로 대부분 외국의 시험자료를 인용하거나 외국

의 설비 및 기술을 이용하고 있는 실정이다. 이

러한 공백을 채우기 위해 본 논문에서는 풍동시

험을 위한 결빙 스케일링 기법을 확보하고 많은

연구자들이 쉽게 활용할 수 있는 스케일링 프로

그램을 개발하고자 한다. 개발 프로그램은 Olsen

기법과 Ruff-IV 기법을 근간으로 하였으며, 축

소모델 스케일링 후 발생되는 정체온도 증가 및

액적크기 축소 등에 대한 스케일링 기법을 추가

하였다. 1차적인 검증은 NASA에서 수행된 스케

일링 결과와 동일조건에서 동일한 스케일링 결

과가 나타나는지를 비교하여 이루어졌다. 또한

결빙에 대한 감항인증 기준인 Appendix C 조건

을 적용하여 스케일링 사례를 제시하고 결빙해

석 전문 코드인 FENSAP-ICE를 이용하여 스케

일링 전후 수집율, 결빙 두께 및 형상을 비교하

였다.

II. 결빙상사성(Ice Accretion Similarity)

2.1 결빙두께

결빙의 양은 구름 속에 포함된 물의 양(LWC)

과 날개 표면에 도달하는 양(수집율, Collection

Efficiency)에 따라 달라지며, 표면에 도달한 물

중 결빙이 일어나는 비율(결빙비, Freezing

Fraction)에 좌우된다. 낮은 온도에서 순간적으로

결빙이 일어나는 무빙의 경우, 표면에 도달한 물

전부가 결빙이 되고 결빙비는 1이다. 이때 결빙

두께 는 (1)식과 같다.



⋅
(1)

여기서 는 공기속도, 수집율, 결빙시간,

얼음밀도를 각각 나타낸다. 결빙 스케일링은 날

개 앞전 직경() 대비 결빙두께를 일치시켜야 하

며, 아래의 (2)식과 같이 표현된다.



⋅ 


 

⋅ 


(2)

축적계수 를 아래의 (3)식과 같이 정의할 때

앞전 직경 대비 결빙두께는 축척계수와 수집율

를 일치시키면 동일하게 된다.

 

⋅
(3)

비교적 높은 온도에서 날개표면에 도달한 물

방울 중 일부분이 결빙이 되지 않고 표면을 따라

후방으로 흐르는 우빙의 경우, 결빙비가 1 보다

작게 된다. 이 경우는 결빙비와 표면을 따라 흐

르는 물의 동특성이 추가적으로 고려되어야 하

며, 정체점(Stagnation Point)에서 결빙 두께에 관

한 비는 (4)식과 같다.




 (4)

이 식에서 , 는 정체점 결빙비 및 수집율

을 나타내며, 정체점 수집율과 정체점 결빙비를

일치한 상태에서 축적계수를 일치시켜면 (5)식과

같이 결빙 시간비를 구할 수 있다.




 

 

 

  (5)

날개형상은 동일한 비율로 축소함으로서 상사

성이 확보되며, 공기 유동장의 상사성은 레이놀
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즈 및 마하 수를 일치시켜야 한다. 하지만 결빙

이 발생되는 날개 앞전에서는 경계층이 얇고 점

성효과가 적으므로 레이놀즈 수를 무시할 수 있

다. 또한 대부분의 결빙 현상은 마하 수가 비교

적 낮은 영역에서 발생하므로 스케일링 기법 연

구에서는 압축성 효과를 무시할 수 있다[11].

LWC를 조절하여 결빙비를 일정하게 유지하고

Appendix C 범위에서 액적 직경을 변경하여

시험을 수행한 결과[12], 액적의 직경이 결빙형상

에 미치는 영향은 미미한 것으로 나타났다.

이 시험은 액적직경 변경에 따라 정체점 수집율

가 변경되어 를 일정하게 유지한 상태에

서 수행되었다. 따라서 시험설비에서 시험할 수

있는 최소 액적 크기가 정해져 있고, 이보다 작

은 액적의 시험은 와 를 동일하게 유지하

면서 액적 크기를 크게 할 수 있다. 최종 결빙형

상은 초기 결빙 형상보다 최종 조건에 관련이 되

며[13], 초기 표면 재질에는 무관한 것으로 나타

났다[14]. 또한 고도에 따른 압력변화는 결빙형상

에 큰 영향이 없고 무시할 수 있거나 미소한 것

으로 나타났다[15].

2.2 액적궤적 및 수집율

액적의 궤적은 개별 액적이 표면에 충돌 되는

지 여부를 결정하게 되며, 액적궤적이 유사하여

야 동등한 결빙 형상이 모사된다. 액적의 크기가

매우 작고 중량을 무시한 액적의 운동량 방정식

은 무차원 액적위치에 관한 (6)식과 같다[5, 16].











 , 




(6)

여기서 은 무차원 시간, 무차원 공기

속도, 물의 밀도, 공기의 점성계수, 액적크기를

나타낸다. 식 (6)에서 무차원 관성계수(Inertia

Parameter) 와 공기에 대한 액적 상대속도의

레이놀즈 수 를 통합한 개조 관성계수

(Modified Inertia Parameter) 가 사용되면 아

래 (7)식과 같이 표현된다[17].

  




 

   

 (7)




   

  (8)

 

 (9)

개조 관성계수를 일치시켜 (10)식과 같이 스케일

링 액적의 직경  을 계산할 수 있다.(  )




 

 





 






 






 




(10)

날개 주위에서 크기가 작은 액적의 경우 날개

주위 공기 유선을 따라 흐르고 크기가 클수록

쉽게 충돌이 일어난다. 이러한 날개 영향이 없는

흐름에서 포함된 물의 양 대비 실제 표면에 충돌

이 일어나는 물의 양의 비가 수집율이며, 정체점

(Stagnation Point)에서 수집율은 (11)식과 같이

개조 관성계수의 함수이다[17].

 
 




  




, ≤  (11)

받음각 변화에 의해 정체점 수집율 변화가 크지

않고 정체점 수집율()이 일치하면 결빙 영역

전체에서 수집율() 분포가 일치하는 것으로 나

타났다[18]. 따라서 개조 관성계수를 일치시키게

되면 액적궤적의 상사성과 전체 수집율의 상사성

이 동시에 이루어진다.

2.3 결빙비

우빙은 결빙비를 추가적으로 일치시켜야 하며,

물의 증발, 결빙온도까지의 물 온도 상승, 결빙에

따른 잠열, 액적의 충돌에 따른 운동 에너지를

고려한 에너지 균형 방정식은 (12)식과 같다[11].

  

 

+
























 




+

  = + 

 

(12)

여기서 는 대류 열전달 계수, 기체 상

태의 대류 물질전달 계수, 증발에 따른 잠열, 결

빙에 따른 잠열을 나타낸다. 이 식을 단순화하기

위해 상대적 열계수(Relative Heat Factor) , 공

기의 에너지 전달변수(Energy Transfer

Parameter)  , 액적의 에너지 전달변수(Energy

Transfer Parameter) 를 적용하면 정체점 결빙

비 는 (16)식과 같다[11].

 




⋅ (13)
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    

 















 











 



 (14)

   

 
(15)

  

 

  (16)

NACA 0012 에어포일을 사용하여 시험한 결

과[20,21], 결빙비가 결빙형상에 큰 영향을 미치

는 것으로 나타났다. 결빙비 변화가 수반되지 않

는 온도 및 LWC 변화는 결빙형상에 큰 영향이

없고, 결빙비와 관계있는 상대적 열계수, 공기 및

액적의 에너지 전달변수 변화도 개별적으로는 큰

영향을 미치지 않는다. 정적온도가 결빙온도

이하이라도 정체온도가 물의 결빙온도 이상일

때, 앞전에 축척되는 결빙은 적게 되며 결빙온도

근처에서는 살얼음(Slushy) 상태가 된다. 이에 따

라 앞전에서 결빙 두께가 적고 약간 후방에 뿔

(Horn) 모양 구조가 생성된다[22]. 또한 정체온도

가 결빙온도 보다 4~5°F 정도 낮아도 결빙형상

의 차이가 있는 경우가 존재하는 것으로 알려져

있다[11].

2.4 물의 동특성

우빙은 표면에 따라 물이 후방으로 흐르는 물

의 동특성이 고려되어야 하며, 이는 표면 장력,

속도, 모델크기에 관계된다[23]. 이를 고려한 상

사성 계수가 Weber 수로서 물의 밀도()와 결

빙형상과 관련된 일반적인 길이 L을 사용하는

Weber 수는 (17)식과 같으며, 이를 일치시켜 스

케일링 속도를 (18)식과 같이 구할 수 있다.

 

 
(17)

 





(18)

액적크기를 사용한 Weber 수(스케일링 전 속도

의 130% 속도), Water-Film 속도 및 두께를 사용

한 Weber 수, 길이 L을 사용한 Weber 수, 해석

적인 Water-Film 두께를 사용한 Weber 수를 일

치시킨 속도와 Average-V Method(액적크기를

사용한 Weber 수 일치속도와 공기 레이놀즈수를

사용한 일치속도의 평균값)를 사용한 경우는 스

케일링 속도가 스케일링 전 크기(Full Size)보다

크며 이 속도에서는 결빙형상이 잘 일치한다. 하

지만 Heavy-Rain Water-Film 두께를 일치 시킨

속도(스케일링 전 속도의 81%속도) 및 스케일링

전 크기와 동일속도에서는 뿔 모양 각이 크게 나

타났고, 공기 레이놀즈 수 일치 속도에서는 속도

가 너무 커서 뿔 모양 각이 작게 나타났다[11].

2.5 스케일링 기법

LWC×Time 기법[24]은 LWC 대체 시험 방법

으로 단순히 축척계수를 일치시키는 방법이다.

에너지 균형은 단순하게 온도가 동일하게 하여

일치하는 것으로 가정하며 에너지 균형에서

LWC 효과는 무시한다. 이 방법에서는 개조관성

계수는 동일하나 결빙비가 변한다. LWC 감소

시 결빙비가 증가하여 뿔모양 각 감소와 앞전

결빙두께가 증가하였다[20,21.] 따라서 에너지 균

형을 단순히 온도를 일치시키는 것으로는 부적절

하며, 무빙에 유용한 방법이다.

Olsen 기법[1]은 LWC×Time기법에서 결빙비를

일치시켜 온도를 계산하고 축적계수를 일치시켜

결빙시간을 결정하는 기법이다. LWC×Time 기법

에 비해 복잡하지만, 우빙에 적용할 수 있고 결

빙크기, 위치, 우빙 뿔 모양 각 및 Feather가 잘

일치하였다[20, 21].

Ingelman-Sundberg 기법[2]은 사용자가 축소

모델크기와 속도를 선택하고, 온도와 LWC는 스

케일링 전 경우와 동일하게 설정한다. 결정된

축소 모델크기 및 속도에서 개조관성계수를 일치

시켜 액적크기를 결정하며 결정된 LWC와 속도

에서 축척계수를 일치시켜 결빙시간을 결정한다.

이 기법은 결빙비가 일치되지 못하고 임의로

결정된 속도 또한 결빙형상에 영향을 미치게 되

어 무빙이나 우빙 특성이 형성되기 전 매우 짧은

결빙시간에 유효한 기법이다[11].

ONERA 기법[3,4]은 온도 및 압력 조절이

되지 않는 풍동을 대상으로 개발되었으며, 비압

축성 에너지 균형 방정식에서 정체압력 및 정체

온도는 시험설비 내부 시험부에서 측정하여 대입

하고 정체점 결빙비 및 상대적 열계수를 일치시

킨 관계식을 이용하여 스케일링 속도를 계산한

다. 액적크기는 개조관성계수를 일치시켜 계산하

고 LWC는 상대적 열계수를 일치시켜 계산한다.

이 기법은 일반적으로 스케일링 속도가 스케일링

전 속도보다 낮게 되며, Weber 수를 일치시켜

계산하는 방향으로 개선이 필요하다[11].

Ruff(AEDC)[5]의 I 기법은 개조관성계수와 축

적계수, II 기법은 개조관성계수, 축적계수, 결빙
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비, III 기법은 개조관성계수, 축적계수, 결빙비,

상대적 열계수, IV 기법은 개조관성계수, 축적

계수, 결빙비, 공기 에너지 전달계수, 액적 에너

지 전달계수를 일치시키는 방법이다. Ruff-IV 기

법은 먼저 사용자가 모델 크기 및 속도를 지정하

고 정적온도는 액적의 에너지 전달계수를 일치시

켜 계산한다. 고도 모사(압력조절)가 가능한 풍동

에서 정적압력은 공기의 에너지 전달계수를 일치

시켜 계산한다. 압력조절이 되지 않는 풍동에서

는 시험부가 외부가 연결되어 있어 정체압력은

외기압력으로 계산하고 정적압력을 정체 압력 및

속도로부터 계산한다[20, 21]. 기타 액적 크기는

개조관성계수, LWC는 결빙비, 결빙시간은 축적

계수를 일치시켜 계산한다. Ruff-IV 기법은 결빙

형상이 잘 일치하고 가장 널리 이용되고 있으나,

속도가 결빙형상에 미치는 영향은 고려되지 않은

방법이다[11]. 스케일링 후 정체온도가 27°F 보다

높을 때는 정적온도를 조절하여 정체온도를 낮추

어야 하며 결빙비가 일치하도록 LWC를 결정하

고 최종적으로 결빙시간은 축적계수를 일치시켜

결정한다. 관성계수가 1/8 미만인 액적은 날개

표면에 도달되지 않고 또한 15 보다 적은 액

적이 결빙 형상에 미치는 영향에 대해 시험이

이루어지지 않았으므로 이 보다 작은 액적 크기

는 스케일링이 필요하다. 액적크기는 결빙형상에

직접적으로 미치는 영향이 없으나, 정체점 수집

율을 통해 결빙비에 영향을 주므로 온도조절을

통해 결빙비를 일치시켜야 한다. 또한 정체점 수

집율이 증가하므로 를 일치시킬 수 있도록

결빙시간을 조절해야한다. 고도에 따른 압력변화

는 결빙 형상에 큰 영향이 없고 무시할 수 있다[11].

2.6 불확정도 및 스케일링 제한사항

스케일링 시 상사성 계수를 정확히 일치시킬

수 없지만 결빙비와 축적계수는 ±10% 이내로 일

치시켜야 한다. 속도변화에 대해 결빙형상의 영

향은 결빙비와 축적계수 만큼 민감하지는 않지

만, 길이 L을 사용한 Weber 수 은 ±15% 이

내로 일치되어야 한다[25]. 모델크기를 축소하면

액적크기는 작아지고 속도는 증가하게 된다. 시

험설비에 따라서 교정 가능한 최소액적크기와 최

대속도의 제한이 있으며, 액적의 크기가 너무 작

으면 표면에 충돌이 일어나지 않을 수 있다. 반

면 속도가 크면 결빙형상 손상과 압축성 효과를

고려해야 한다. 이러한 제한사항을 고려할 때 축

소비는 현실적으로 1/4이하로 하기 어렵다[11].

III. 스케일링 프로그램 개발

3.1 시험설비 및 국내사업 사례

국내에는 현재 결빙 풍동시험 설비가 없으며,

외국에 많이 사용되고 있는 시험설비는 NASA의

IRT(Icing Research Tunnel), 미국 Boeing

BRAIT, 이태리 CIRA (Centro Italiano Ricerche

Aerospaziali) IWT(Icing Wind Tunnel) 등이며,

제원은 Table 1과 같다.

LWC는 사용된 노즐 및 분사속도에 따라 차이가

있고 액적크기에 따라서도 변한다. 이러한 특성

으로 시설 설비마다 주기적으로 LWC를 교정하

여 사용하고 있다. Fig. 1과 같이 시험설비에 따

라 LWC의 시험가능 범위의 제한이 있으며

LWC 스케일링이 요구된다.

국내에서 개발 중에 있는 중고도 무인기의 경

우, 주 날개 크기 고려 시 에어포일 단면별로 2

차원 형상에서 시험을 수행해야 한다. V-Tail의 경

우, NASA IRT 및 CIRA IWT에서는 실제 크기에

Dimension of test
section (ft)

Velocity
(mph)

Pres
sure
(bar)

NASA
IRT

6×9
(uniform ice cloud
: 4.5×6) length : 20

58~402 -

Boeing
BRAIT

4×6
(uniform ice cloud

: 3×4)
~290 -

CIRA
IWT

7.7×7.3, length : 23
(Main) ~311 0.39

~
1.457.7×3.7, length : 16

(Secondary) ~532

Table 1. Summary of icing wind tunnels

Fig. 1. CIRA IWT
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대해 시험이 가능하고, Boeing BRAIT 경우에는

1/2 축소 크기로 시험이 가능하다. 민수용으로

개발 중에 있는 KC-100 경우 스팬 길이 37ft, 최

대 시위길이 11.3ft 정도로 1/2 축소 스케일링이

요구된다. 이처럼 시험설비 및 항공기에 따라 모

델크기의 스케일링도 요구된다.

3.2 프로그램 개발

LWC 스케일링 프로그램은 Olsen 기법을 적용

하였으며, 사용자가 시험설비에 맞게 LWC를

선정한 다음 선정 LWC로 1차 계산을 수행한다.

LWC를 크게 하면 결빙비가 낮아지게 되며, 정

적온도를 낮추어 결빙비를 일치시킨다. 이 온도

의 추정은 초기 1차 계산값과 5도를 낮추어 2차

계산 값을 이용하여 (19)식과 같이 선형 외삽법

을 사용하여 추정한다.

   

 
  (19)

(19)식에서 정체점 결빙비는 (13)-(16)식을 이용

하여 구한다. (14)식에서 대류열전달계수 는 아

래 식과 같이 구한다[26].

 


(20)

공기 Nusselt 수  및 Prandtl 수 Pr는 아

래 식으로 결정한다.

  Pr
 (21)

Pr 


(22)

(15)식에서 기체상태 물질전달계수 는 (23)식

과 같이 구한다[27].

 

 
Pr 



(23)

공기 Schmidt 수 는 아래 식으로 결정한다.

 


(24)

이상의 식에 의해 계산을 수행한 후 결빙비가

10% 이내로 일치되는지와 정체온도가 27°F 보다

낮은지 여부를 확인한다. 결빙시간은 축척계수를

일치시켜 (25)식으로 계산한다.

 

 
(25)

Figure 2는 이상의 방법에 의해 개발된 LWC

스케일링 프로그램을 보여준다.

모델 크기 스케일링 프로그램은 결빙형상이

잘 일치하고 가장 널리 이용되고 있는 Ruff-IV

기법을 적용하였다. 속도는 단순하지만 결빙 형

상이 잘 일치하는 길이 L을 사용한 Weber 수를

일치시키는 방법을 사용하였고, 고도 모사 기능

이 없는 시험설비로 가정하였다. 먼저 사용자가

앞전 직경을 선정하고 속도는 Weber 수 을

일치시켜 (18)식에 의해 계산한다. 외기온도는 액

적 에너지 전달계수 를 일치시켜 (26)식과 같이

구한다.

   




(26)

스케일링 전 형상에 대한 액적 에너지 전달계

수 은 (16)식에 의해 구한다. 정적압력은 아래

식과 같이 구하며 정체압력은 대기압으로 가정한

다.

 




 




(27)

액적의 크기는 개조관성계수를 일치시켜 유도

된 (10)식을 이용하여 1차 계산을 수행한다. 개조

Fig. 2. LWC scaling program
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관성계수를 일치시키기 위해 액적 크기의 2차 추

정은 단순 개조관성계수의 비에 의해 (28)식과

같이 구한다.

  

  (28)

여기에서 개조관성계수는 (7)-(9)식에 의해 구

한다. 정체점에서 수집율은 구해진 개조관성계수

를 이용 (11)식에 의해 구한다. 액적 크기의 3차

추정은 선형 외삽법을 사용하여 (29)식과 같이

계산을 수행한 후, 개조관성계수가 10% 이내로

일치되는지 확인한다.

     

   (29)

LWC는 결빙비를 일치시키기 위해 변경되며

스케일링 전 LWC와 동일하게 하여 1차 계산을

수행한다. 2차 추정은 단순 결빙비의 비에 의해

아래 식으로 구한다.

 


 (30)

정체점 결빙비는 LWC 스케일링 시와 같이

(13)-(16)식에 의해 구한다. LWC의 3차 추정은

선형 외삽법을 사용하여 아래 식으로 계산한다.

     

 


(31)

결빙시간은 축척계수를 일치시켜 LWC 스케일

링 경우와 같이 (25)식에 의해 계산한다. 이상에

방법에 따라 개발된 크기 스케일링 프로그램을

Fig. 3에 나타내었다.

스케일링 후 정체온도 상승에 대해서 사용자

가 정체온도를 27°F 아래로 되도록 정적온도를

조절하고, 정적온도가 감소하면 결빙비가 증가하

므로 LWC를 조절하여 결빙비를 일치시킨다. 조

절된 LWC로 1차 계산을 수행 후 2차 추정은 단

순 결빙비의 비에 의해 (30)식과 같이 구한다. 3

차 계산은 선형 외삽법을 사용하여 (31)식과 같

이 계산하고 결빙비가 10% 이내로 일치되는지

확인한다. 결빙시간은 축척계수를 일치시켜 (25)

식에 의해 계산한다.

액적크기 스케일링 프로그램은 사용자가 액적

크기를 시험설비에 맞게 선택하고 액적크기가 증

가하면 정체점 수집율이 증가하므로 를 일

치시키기 위해 (32)식에 의해 결빙시간을 조절한

다.

Fig. 3. Size scaling program

  




 

(32)

액적크기가 증가하면 결빙비가 감소하므로 결

빙비를 일치시키기 위해 정적 온도를 조절한다.

초기 스케일링 전 정적온도와 동일하게 하여 1차

계산을 수행 후 2차 계산은 정적 온도를 5도 낮

추어 2차 계산을 수행한다. 정적온도의 3차 추정

은 선형 외삽법을 사용하여 (19)식과 같이 계산

한다. 이 식에 의해 추정된 정적온도로 계산을

수행 후 결빙비가 10% 이내로 일치되는지와 정

체온도가 27°F 보다 낮은지 여부를 확인한다. 정

체온도와 액적크기의 동시 스케일링이 필요한 경

우는 사용자가 먼저 정적온도 및 액적크기를 조

절하고 LWC를 조절하여 결빙비를 일치시킨다.

LWC를 일치시키는 방법은 크기 스케일링 프로

그램의 LWC를 조절방법과 동일하며 결빙비가

10% 이내로 일치되지 않을시 선형 외삽법으로 4

차, 5차, 6차, 7차 계산을 수행한다. 액적크기가

증가하면 정체점 수집율이 증가하므로 를

일치시키기 위해 (32)식에 의해 결빙시간을 조절

한다.

3.3 프로그램 검증 및 스케일링 적용

본 연구에서 개발한 프로그램을 NASA의 스케

일링 결과[11]와 비교하여 검증하였다. LWC 스
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
in


mph


min



°F




Reference 36 200 25.0 19.6 20.0

Scaling 36 200 10.4 10.0 20.0

LWC
g/m3   

Total
Temp.°F

Reference 0.25 1.38 1.26 0.598 26.8

Scaling 0.60 1.38 1.26 0.598 17.2

케일링(Fig. 2) 및 크기 스케일링(Fig. 3)의 결과는

Table 2, 3의 NASA 스케일링 결과와 일치한다.

개발된 프로그램을 사용하여 감항인증 기준인

FAR Part 25 Appendix C 결빙 조건 중 14°F

온도조건의 층운 4개, 적운 8개 경우를 선정하여

Table 2. NASA LWC scaling results


in


mph


min



°F




Reference 36 150 15.1 5.8 40.0

Scaling 10.5 277 2.3 3.5 14.4

LWC
g/m3   

Total
Temp.°F

Reference 1.00 3.35 2.29 0.518 9.8

Scaling 1.05 3.35 2.29 0.518 17.3

Table 3. NASA size scaling results

Case


in


mph



min



°F





LWC

g/m
3

C3 21 212.0 7.0 14 25 0.31

C3L 21 212.0 2.2 -7.4 25 1.00

I6 21 212.0 7.0 14 40 0.52

I6L 21 212.0 3.6 5.4 40 1.00

C4 21 235.6 7.0 14 30 0.22

C4ST 10.5 333.2 1.9 5.0 16.7 0.28

I4 21 235.6 7.0 14 30 1.03

I4ST 10.5 333.2 1.9 5.0 16.7 1.34

I7 21 235.6 7.0 14 45 0.39

I7ST 10.5 333.2 2.1 6.0 24.9 0.46

I1 21 223.0 7.0 14 15 2.50

I1LT 21 223.0 12.9 18.0 15 1.35

C2 21 235.6 7.0 14 20 0.43

C2SM 10.5 333.2 2.2 7.2 15 0.45

I2 21 235.6 7.0 14 20 2.23

I2SM 10.5 333.2 1.7 7.2 40 2.60

Table 4. Scaling results

C : stratiform, I : cumulus, S : model size, M :

droplet size, L : LWC, T : temperature scaling

NACA 0012 에어포일에 대한 스케일링을 수행

하였다. 이중 8개 조건에 대해 상용 결빙 해석코

드인 FENSAP-ICE[28]를 이용하여 스케일링 전

후 수집율과 정체점 결빙두께, 결빙 형상을 비교

하였으며, Table 4, 5 및 Fig. 4~6에 나타내었다.

정체점 수집율은 스케일링 시 계산된 수집율과

Case

Scaling results FENSAP-ICE

    

Thick
-ness
(mm)

C3 3.38 0.80 0.80 0.79 0.7961 7.5

C3L 3.39 0.80 0.78 0.79 0.7961 7.5

I6 6.96 1.34 0.48 0.88 0.8806 11.7

I6L 6.96 1.34 0.48 0.88 0.8806 11.7

C4 4.77 0.63 0.88 0.84 0.8381 6.5

C4ST 4.78 0.62 0.93 0.84 0.8351 6.0

I4 4.77 2.95 0.28 0.84 0.8402 18.9

I4ST 4.78 2.95 0.31 0.84 0.8373 18.0

I7 8.86 1.12 0.52 0.90 0.9011 10.4

I7ST 8.87 1.11 0.56 0.90 0.8988 10.4

I1 1.59 6.78 0.21 0.66 0.6672 26.4

I1LT 1.58 6.78 0.20 0.66 0.6669 26.4

C2 2.56 1.23 0.55 0.75 0.7530 9.8

C2SM 4.04 1.14 0.57 0.82 0.8167 9.9

I2 2.56 6.39 0.20 0.75 0.7530 27.9

I2SM 18.28 5.05 0.20 0.94 0.9449 28.9

Table 5. Results by FENSAP-ICE code

Fig. 4. Comparison of ice shapes after
scaling (stratiform C2)
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일치하였다. 정체점에서의 결빙두께 또한 스케일

링 전후에 대해 일치하는 것으로 나타났으며, 전

체적인 결빙형상이 매우 유사하였다.

일반적으로 결빙형상은 Fig. 4~6과 같은 완만

한 곡면을 갖는다. 반면 Table 6에서 고려된 우

빙조건의 경우 복잡한 뿔 모양의 결빙이 생성된

다. Fig. 7에 스케일링 전후 형상을 비교하였는

데, Fig. 4~6과 유사한 경향을 보여주었다.

Fig. 5. Comparison of ice shapes after

scaling (stratiform C4)

Fig. 6. Comparison of ice shapes after

scaling (cumulus I6)

Case


in


mph



min



°F





LWC

g/m3

S3 21 230.0 7.0 18 20 0.55

S3L 21 230.0 1.9 6.1 20 2.00

Table 6. LWC scaling results (horn)

Fig. 7. Comparison of ice shapes after

scaling (horn)

Ⅳ. 결 론

본 논문에서는 풍동을 이용한 결빙시험의 스

케일링 기술을 확보하고 많은 연구자들이 쉽게

활용할 수 있는 스케일링 프로그램을 개발하였

다. LWC에 대한 대체 시험방법은 Olsen 기법을

사용하였고, 축소모델 시험 방법은 Ruff-IV 기

법을 사용하였다. 속도는 Weber 수를 일치시키

는 기법을 사용하였고, 축소모델 스케일링 후 발

생하는 정체온도 증가나 액적크기의 시험설비 가

용범위 초과 시에 대한 스케일링 기법을 추가하

였다.

프로그램의 검증은 NASA에서 수행한 스케일

링 결과와 비교하였으며, 동일한 스케일링 결과

가 나타났다. FAR Part 25 Appendix C에 나타

난 우빙 조건에 대해 스케일링 사례를 제시하였

다. 또한 결빙코드 FENSAP-ICE을 활용한 해석

을 통해 정체점 결빙두께의 차이가 일부 존재하

나, 수집율 및 결빙 형상은 정성적으로 매우 유

사한 경향을 나타내는 것을 확인하였다.
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본 논문에서는 후퇴익이 없는 고정익의 날개

의 FAR Part 25 Appendix C에 나타난 MVD가

50 이하 조건을 주로 다루었다. 하지만 MVD

가 50 보다 큰 초 냉각 대형 액적 (Super

cooled Large Droplet)으로 인한 사고 사례가

보고되어, 액적의 튀김 (Splashing), 변형

(Deformation), 분할 (Breakup) 등 새로운 효과

가 고려된 스케일링 프로그램 개발이 요구 된다.

또한 액적의 충돌형태 영향에 따른 수집율 변화

가 추가적으로 고려되어야 하는 후퇴익과 로터

후류의 복잡한 간섭으로 인한 액적의 충돌형태

및 결빙증식에 영향을 고려한 회전익 로터 블레

이드의 스케일링 프로그램 개발이 요구된다.
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