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Ⅰ. 서  론

제트엔진을 장착한 항공기의 배기가스는 유속이 매
우 빠르고 강도가 크며 높은 온도 상태의 난류유동이
다. 엔진의 출력이 저속상태로부터 고속상태로 커지게 
되면서 배기가스에 의한 후류는 더욱 강해지고 배기구
로부터 멀리 떨어진 지점까지 그 영향을 미치게 된다. 
항공기의 엔진에서 배출되는 배기후류는 배출속도에 
의한 강도와 높은 온도 때문에 배기구로부터 가까울수
록 위험도가 증가한다. 따라서 제트후류가 발생되는 항
공기의 모든 비행 매뉴얼에는 항공기 후류의 속도와 

온도상태에 대한 정보를 제공하고 후방지역에 위험 구
역을 구분하여 근접하지 않도록 경고하고 있다. Table 
1은 군용 전투기인 F-5E 항공기의 후류가 쓰로틀
(throttle) 파워세팅의 상태를 기준으로 후방 거리에 
따라서 변화되는 온도 및 속도분포를 나타낸 것이다. 
Max power 상태에서는 배기노즐에서 80ft 떨어진 부
분에서도 약 100℃, 유속이 153mph에 도달하고 있음을 
알 수 있으며, Idle power의 경우에는 무시할 수 있을 
정도의 약한 온도와 유속 상태를 보이고 있다. 항공기 
배기노즐로부터 이격거리가 멀리 떨어질수록 그 영향
이 현저하게 감소되고 있는 것을 볼 수 있다. 여객기 
등과 같은 대형 제트 항공기는 엔진 배기후류의 속도
가 매우 높고 강하기 때문에 영향을 미치는 범위가 더
욱 넓고 더 멀리 떨어진 범위까지 영향을 미치게 된다. 

대부분의 여객기는 다발엔진을 장착하고 있어서 배
기 후류의 영향이 후방의 넓은 지역에 도달하기 때문
에 배기 후류의 영향이 미치게 되는 위험 지역에 대한 
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정보를 거리와 방위를 기준으로 제공하여 위험구역임
을 정확하게 명시하고 있다[1]. 항공기 배기 후류는 고
온의 유해가스이면서도 높은 풍압을 갖고 있기 때문에 
배기 후류에 가까이서 노출되면 인명은 물론이고 주변
에 놓인 장비 등에도 1차적인 위험요인으로 작용될 수 
있음을 인지해야 한다. 또한 배기후류의 강력한 바람은 
지면의 파손에 영향을 줄 수 있을 뿐만 아니라 주위에 
산재되어 있는 작은 물체, 지면 이탈물이나 먼지 또는 
기체 이탈물과 같은 외부물질들을 공중에 떠오르게 하
고 멀리 이동시키게 될 것이므로 이로 인한 2차적인 
피해를 일으킬 수 있는 요인을 만들기도 한다.   

NASA에서 수행된 배기후류에 대한 연구[2]는 지표
면에 노출된 이물질이 쉽게 공중에 떠올라 제트엔진의 
흡입구로 이동될 수 있음을 설명하고 있다. 지금까지 
상용 항공기의 엔진 후류 효과에 대한 연구는 많이 이
루어져 있으며[3-6], 모든 상용 항공기의 매뉴얼에는 
이와 관련된 자료들이 비행매뉴얼이나 정비매뉴얼 등
에 제시되어 있다. 군용 항공기의 경우에도 위험 구역
을 표시하고 있다. 일반적으로 항공기 배기 후류 효과
는 활주로나 유도로 또는 주기장의 노면 환경에 따라 
다르게 나타날 수 있을 것이다. 

본 연구의 목적은 현재 사용되는 군용 제트 항공기
인 F-5E의 배기후류에 의한 지면 이물질의 이탈 및 
그 영향을 분석하기 위한 것이다. 배기 후류의 영향을 
분석하기 위해서 모사방법 및 항공기 주기장에서 실제 
항공기 후류를 이용하는 실험적인 방법이 적용될 것
이다. 

Table 1은 대상 항공기의 비행매뉴얼을 기준으로 
배기 후류의 온도와 유동속도를 제시한 것이다. Fig. 1
과 2는 유동 속도 및 온도의 변화를 나타낸 것으로, 속
도는 30m, 쓰로틀 Max에서 40.2m/sec 및 온도의 경
우에는 73℃까지 영향이 미치고 있음을 볼 수 있다. 

Ⅱ. 본  론

2.1 배기 후류 모사 실험

본 연구에서는 항공기에서 발생되는 엔진에 의한 배
기후류의 분포 특성을 파악하고 그 후류가 외부 물질
의 이동에 어느 정도의 영향을 갖는가를 알아보기 위

Table 1. Engine exhaust temperatures and velocity with power setting and distance [1]
Engine exhaust temperatures and velocity [The angle of wake : 40deg.]

Power setting Max Mil Idle 

Distance from 
nozzle(ft)

Temp. Vel.
(MPH)

Temp. Vel.
(MPH)

Temp. Vel.
(MPH)(℉) (℃) (℉) (℃) (℉) (℃)

20 877 469 644 430 221 491 175 79 48

30 620 327 464 305 152 300 143 62 24

60 290 143 205 160 62 140 80 27 -

80 210 99 153 158  70 99 - - -

Fig. 1. Velocity distribution of exhaust jet 
wake with distance from the nozzle

Fig. 2. Temperature distribution of exhaust jet 
wake with distance from the nozzle
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해서 배기후류환경을 모사하고 외부물질 모형의 이동 
특성에 대한 실험을 수행하였다. 

항공기 엔진의 배기후류 모형을 모사하기 위해서 후
류 영향성에 대한 실험모형의 축척비는 유체역학적 상
사성을 갖도록 하기 위해 Froude 수(Froude number)
를 이용하여 축소하였다. 

모형의 축척은 약 1/10로 정하였다. 실제 항공기를 
운영할 때의 상황을 고려하여 두 항공기 사이의 이격
거리를 100m로 하였을 경우, 실험모형의 모형 활주로 
길이는 10m, 배기구 및 흡입구의 높이는 15cm로 설
계하였다.

실제 항공기 엔진 배기구의 배출속도는 Fig. 1을 참
고하면 항공기의 엔진 동력이 70%일 때를 기준으로 
100.1m/sec이다. 배기온도는 섭씨 135.8℃이므로 모
형실험의 축소비를 고려하여 계산할 때 모형 배출구에
서의 유속은 32m/sec로 계산되었다. 그러나 모형 배
출구에서의 배기온도를 모사하는 것은 주어진 실험환
경에서 구현이 어려우며 본 연구의 목적이 유속의 영
향성에 대한 평가이므로 온도 영향을 고려하지 않았다. 
그 이유는 후류유속 강도에 의한 외부물질의 발생여부
에 대한 영향만을 평가하는 것을 목적으로 하고 있기 
때문이다. 실험적 모사환경에서 외부 온도는 당시의 대
기 온도인 약 25℃에서 수행되었다. 

2.1.1 배기후류 모사유동 가시화

먼저 배기후류의 흐름분포 특성을 알아보기 위해 스
모크(smoke)를 사용하여 배기가스 유동을 가시화해보
는 실험을 수행하였다. 실험에 사용한 장비는 Blower
(엔진 가동형, 미쓰비시 T-320, 최대유속 85m/sec), 
스모크 발생기(smoke generator), 진공청소기와 비디
오 카메라 등이 사용되었다.

실험 방법은 Blower 배기구 후방 10m 지점에 흡입
용 진공청소기를 배치하고 블로어 출구에 스모크 발생
기를 설치하였다. 스모크 발생기가 스모크를 발생하여 
블로잉(속도 35m/sec)할 때 유동 흐름 현상을 관찰하
는 방식을 사용하였다. 

본 실험에서 측정된 블로어 출구 속도는 35m/sec
였으며, 출구로부터 이격된 위치에서 이격거리별 유속
을 측정하였다. 배기구에서 0.4m 떨어진 곳에서 유속
은 20m/sec였으며, 5m 이격된 지점에서는 2m/sec
로 급격하게 유속 강도의 저하가 발생하고 있음을 볼 
수 있다. 블로어 출구로부터 후방으로 이격된 거리별 
속도 변화는 Table 2에 제시된 바와 같다.

배기노즐로 가정된 블로어 출구에 스모크 발생장치
(smoke probe)를 설치한 후 유동 흐름 현상을 관찰한 
결과 블로어 출구의 공기흐름은 10m 지점까지 전파되
고 있음을 관찰하였다. 이는 실험공간 내부에 외부 교
란 흐름이 없고 내부 공간이 충분히 넓은 곳이기 때문
에 유동 흐름에 방해받지 않은 이유일 것으로 판단된
다. 실험결과는 작은 출구 유속에도 불구하고 흐름의 
영향은 실험에서 이격거리가 5m이나 실제로는 50m정
도의 거리까지 전파될 수 있는 것으로 이해할 수 있으
며, 흐름 강도는 이격거리증가에 따라 점차 감소되고 
있다. 

2.1.2 모사 유동에 의한 외부물질(FO)의 거동 

배기후류에 의한 외부물질의 거동에 관한 실험에 사
용되는 외부물질은 활주로에서 흔히 발생될 수 있는 
것들 중에서 작은 돌조각, 시멘트 조각이나 와이어 조
각 등으로 선정하였다. Table 3은 실험에 외부물질들
의 크기 및 무게에 관한 자료를 나타낸 것이다. 

배기후류에 의한 외부 물질의 거동에 관한 실험방법은 
Blower 배기구의 중심선 후방 3개 지점(0.5m, 1.0m, 
1.5m 지점)에 Table 4와 같은 FO(foreign object)를 
배치한 후에 블로어 유속을 35m/sec로 불어주면서 
FO 거동을 관찰하는 방식으로 진행하였다. 외부 물질 
거동의 관찰은 비디오 동영상으로 촬영하고 분석하였
다. 실험결과는 배출구에서 제일 가까운 곳 0.5m 지점
에 위치한 잔돌(small-sized stone)과 시멘트 조각들
(A-2, B, C type)은 2.5~3.5m까지 이동하였다. 와이
어는 약간의 움직임은 있었으나 움직인 거리가 10cm 
이내였다. 이는 와이어의 형상 특성상 바람의 저항을 
작게 받기 때문으로 판단된다. 이 실험에서 다른 물체
에 비하여 상대적으로 무겁고 바람의 영향성이 작은 
형상인 볼트, 너트 및 와셔(washer)는 거의 이동하지 

Table 2. The velocity at each location from 
blower’s exit

Location
from the nozzle Velocity

0.4m 20m/sec

1.0m 12m/sec

2.0m 5m/sec

3.0m 3m/sec

5.0m 2m/sec
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않았다. 위치 1.0m 지점에서도 첫 번째와 유사한 경향
을 보였다. 위치 1.5m에 위치한 FO들은 약간의 미동
은 있었으나 움직임은 거의 관찰되지 않았다. 이 실험
결과는 일반적으로 유추할 수 있는 것처럼 배기후류의 
강도은 배기구 인접 후방지역이 영향이 가장 크다는 
것을 말해주며 거리가 증가될수록 영향이 급격하게 감
소됨을 보여주고 있다고 할 수 있다. 이러한 경향은 항
공기 주기장과 같은 곳에서도 발생할 수 있으며 배기
구의 출구로부터 거리가 멀어질수록 후류의 영향은 감
소하게 되는데, 이는 유동 에너지의 감소로 인한 것으
로 자연적인 결과이다.

2.2 주기장에서 항공기 후류실험

실제 항공기의 제트 후류가 이물질의 이동에 미치는 
영향을 실험하기 위해서는 유동흐름 가시화를 통하여 
그 흐름의 경향성을 우선적으로 확인하는 것이 필요하
다. 흐름의 가시화는 필드에서 진행되므로 연막탄을 이
용한 항공기 후류 유동흐름 가시화를 해보면서 항공기
(F-5E) 출력 및 바람 방향이 외부물질에 미치는 영향
을 측정하였다. 필드에서 이루진 실험은 바람의 방향에 
많이 좌우될 수밖에 없지만 이를 완전하게 통제하는 
것은 실내가 아니므로 거의 불가능하다. 이 때문에 정
확한 상태를 파악하는 것이 어려웠으며, 실험 결과에 
약간의 오차를 수반할 수밖에 없다.

항공기 제트후류가 이물질에 미치는 영향을 평가하
기 위하여 항공기 전방과 후방에서 유속분포를 측정하
였다. 다양한 형태의 외부물질은 정해진 위치에 배치한 
후에 제트 후류의 영향을 평가하였다. 평가는 배기구 
후방으로부터 다양한 이격 위치에 놓인 FO의 거동상
태를 영상으로 촬영한 후에 이를 분석하여 후류가 영
향을 미치는 범위 및 거리에 대한 영상 및 속도분포를 
획득하였다. 

2.2.1 항공기 제트후류 흐름 가시화

 필드에서의 제트후류에 대한 유동가시화는 약간의 
어려움이 있다. 그 이유는 제트 휴류에 근접하는 것 자
체가 불가능하고, 아울러 균일한 흐름가시화를 만들어 
낼 수도 없기 때문이다. 본 실험 연구에서는 군용 연막
탄(청색, 적색, 노란색)을 사용하여 일부 구역에서 제트 
후류의 이동특성을 파악해보고자 실험하였다. 

실험 방법은 항공기 배기구 중심선 후방 두 곳
(10m, 20m 지점)에 연막탄을 배치하였다가 엔진 파워
를 idle 상태로부터 60%로 증가시킨 후 연막탄을 터트
려 배기가스에 의한 연막탄의 분포형태로 항공기 후류
를 관찰하는 방법을 적용하였다. Fig 3(a)는 배기후류
의 유동분포를 시뮬레이션하기 위해 사용한 실험방법
을 제시한 것이다. 

연막탄을 이용한 항공기 제트후류의 유동을 관찰한 
결과 유도로 바닥에 배치한 연막탄이 배기가스 유속에 
의하여 이동되어 의미있는 유속흐름을 관찰할 수 없었
다. 이러한 문제점을 보완하기 위해 바닥에 무거운 철
판을 놓고 그 위에 연막탄을 철선으로 묶어 굴러다니
지 않도록 조치한 후에 유동흐름가시화 시험을 수행하
였다. 그러나 비행장에 상존하는 바람이 항공기 측면으
로 2-3m/sec 정도 작용하여 흐름의 방향이 변화되었

Table 3. Types and characteristics of foreign 
objects

Types  Dimension and specification

Stone 
or 

cement 
debris

A-2 (mm) A-1 (mm) B (mm) C (mm)

6 × 5 × 2 6 ×5×3.4 8 × 7 × 2 11 × 8 × 2 

0.127g 0.182g 0.164g 0.348g

Metal 
pieces

Bolt,
Nut,

Washer

Inner dia(meter) × outer dia × 
thickness

15 × 10 × 1mm = 1.2g
10 × 6 × 8mm = 2.16g

9 × 15mm = 2.16g

Wires
Diameter 
of wire:  

1mm

Length (mm) Weight (g)

20  0.1

10 0.05

5 0.03

2 0.019

Table 4. Distributed locations and types of foreign 
objects in the field

Types
Distance from exit nozzle

Remark
0.5m 1.0m 1.5m

Stone or 
cement 
debris 

A-2 A-2 A-1 Index

c b a

d c d

Metal 
pieces Bolt, nut, washer

Wires Wire pieces
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으며, 이로 인해 직후방에서 흐름의 영향 관찰에 다소 
어려움을 겪었다. 이는 실제 활주로 인근에서 후류가 
바람의 영향으로 인하여 원하지 않는 방향으로 이동될 
수 있음을 알려주는 의미있는 관찰이라 할 수 있다. 마
지막으로 연막탄을 유동속도 측정용 지지대의 1.5m 
높이에 고정 설치한 후 항공기 배기구 후방 10m에 위
치시킨 후 엔진 파워를 60%와 70%에 세팅하고 후류 
유동상태를 관찰하였다. 이때 배기구 높이 수준 위치에 
있는 연막탄의 공기 흐름은 항공기 뒤쪽과 측면 쪽에
서 불어오는 바람과 섞여 위쪽으로도 상승하는 것을 
관찰하였다. 후방쪽으로 길게 진행되는 흐름은 연막탄
의 연기가 사라져 관찰할 수가 없었지만 흐름의 영향
은 후방 인근의 잡초들의 움직임으로 확인할 수 있었
으며, 항공기 주변에서 발생되는 바람방향에 따라서 어
느 방향으로나 영향력이 미치는 것을 알 수 있었다. 따
라서 실제 필드에서는 흐름의 영향에 의한 외부 물질
의 이동이 방향에 관계없이 여러 방향으로 이동할 수 
있다는 것을 의미한다.

2.2.2 제트 후류에 의한 외부물질 거동 관찰

Fig. 3(b)는 배기 후류에 의해 발생할 수 있는 FOD
에 대한 시뮬레이션 실험방법을 도시한 것이다. 이 실
험에서 실제 배기 후류의 영향이 미칠 수 있는 지점을 
선정하여 FOD를 발생시킬 수 있는 물체들을 선정하였
다. 여기서 사용한 물체들은 현장에서 충분히 발생 가능
한 것들이다. 외부물질들로는 와셔(D=10, d=5mm, 무게 
1.2g), 볼트(15×4mm, 무게 2.16g), 너트(10×6×8mm, 
2.16g) 등을 선정하여 배기구로부터 적절한 이격거리
를 두고 배치하였다.

실제 항공기 배기구 중심선 후방 4m 지점, 8m와 
10m, 20m 지점에 외부 물질(FO)을 배치하였다. 항공

기 엔진 쓰로틀 동력을 60% 및 70%로 증가시키면서 
외부물질의 거동을 관찰하고 그 움직임을 영상으로 촬
영하였다. 

실험 결과는 엔진 파워 60%에서는 실험용 외부물질
들이 전혀 움직임이 없었다. 이는 외부 물질인 볼트, 와
셔 등이 바닥 놓여 바람 방향에 노출되는 전면면적일 
작기 때문으로 판단된다. 그러나 엔진 파워가 70%로 
증가하면서 후방 10m에 있던 볼트 1개는 10cm, 1개
는 50cm, 다른 하나는 21m 후방으로 이동되었다. 와
셔는 놓여 있던 지점에서부터 10.4m까지 이동되었으
며 파워 70%일 때 후방 10m 지점에서 100원짜리 동
전(D=24mm, t=2mm, 5.3g)을 배기가스 후류 쪽으로 
던졌을 때는 58m 이동하는 것이 관찰되었다. 이러한 
관찰 결과 항공기 후류는 파워가 70% 이상이 되었을 
때, 후방에 놓여 있는 외부물질이 비록 작고 무거운 것
일지라도 이동시키기에 충분한 크기의 후류 강도를 가
지고 있다는 것을 의미한다. 또한 부유 상태의 외부물
질이 지상에 놓여 있는 이물질보다 훨씬 이동 거리가 
커짐을 관찰하였는데, 이는 지면에 있는 상태보다 위쪽 
바람의 강도가 강하고 지면에 의한 접촉 저항이 없기 
때문이다. 이 결과는 부유상태의 외부물질이 있을 경우 
더 쉽게 후방항공기에 이물질이 영향을 줄 수 있음을 
판단할 수 있게 해준다. 즉, 부유물체가 후방 항공기에 
더욱 용이하게 영향을 미칠 수 있음을 의미한다.

2.2.3 엔진 흡입구 유속 강도

엔진 흡입구의 유속 강도는 외부 물질의 흡입 가능성
을 판단할 수 있는 요소이다. 엔진 흡입도관 앞에서 흡입 
공기 유속의 변화를 측정하기 위해 각 이격위치에 측정기
를 배치한다. 측정장치는 프로브 레이크(10port), 공기
압력을 측정할 수 있는 압력측정기(DP 15, 0.8PSID), 
24채널 스캐너(rotary scanner), 동력공급장치(power 
supply), 자료획득장치(data acquisition board(NI 
usb6009 A/D board), 자료 보관 및 획득용 컴퓨터, 
유속측정기(솔로메이트) 등이다.

흡입덕트(intake duct) 입구에서 유속 측정 절차는 
엔진의 파워 수준을 idle에서 50%, 60%, 70%로 각각 
증가시키면서 흡입구 전방과 배기구 후방에서 압력측
정용 프로브 레이크를 배기구 일직선 방향에 설치하여 
압력을 측정하여 변환하는 방식이다. 

엔진 흡입구 흡입 유속 측정은 해당 항공기 비행 매
뉴얼인 기술지시서에 설정된 위험 지역을 참조하여 흡
입구 유속 측정하기로 결정하고 이를 위하여 흡입구 

(a) Simulation of exhaust wake by smoke 
visualization 

(b) FOD simulation by exhaust wake
Fig. 3. Jet wake turbulence and experimental 

setup positions of foreign objects
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전방 6m에서부터 1m 지점까지 각각 공기흡입 강도를 
측정하였다. 이들 위치에서의 흐름강도 측정은 유속 측
정기의 특성상 흐름유속이 약하게 감지되어 유의미한 
값을 측정할 수 없었다. 항공기는 지상에 주기 되어 있
으므로 엔진 흡입구에는 안전망이 장착되어 있다. 이러
한 안전망의 설치는 유동을 방해하므로 유동 흡입력을 
더욱 약화시킬 수밖에 없을 것이며, 유속 측정기의 측
정범위 최저한계의 영향이라 판단된다. 따라서, 측정 
위치 변경하여 보다 흡입구에 인접하여 측정위치를 결
정하는 것이 필요하였다. 2차 측정위치는 엔진 흡입구 
전방 30cm 앞에서 유속 측정기로 측정하였다. 이 위
치에서 스크린을 장착했을 때 그리고 스크린을 제거한 
상태에서 모두 측정하였다.

Fig. 4는 엔진파워를 달리하면서 엔진 흡입도관 스
크린 유무에 따른 유속 변화를 측정하여 나타낸 것이
다. 파워 및 스크린 여부에 따라 크게 유속이 변화되는 
것을 볼 수 있으며, 높이 2m 위치에서 최대 속도를 보
이고 있다. 스크린이 없는 경우에는 50% 파워에서도 
15m/sec 이상의 유속이 발생되고 있음을 볼 수 있는
데, 이는 부유상태의 물체를 충분히 흡입할 수 있는 강
도이다. 참고로 15m/sec의 바람은 사람이 지지대 없이 
서 있기 힘든 바람의 강도이다. 

2.2.4. 엔진 배기구 유속 강도

후방 항공기에 FOD를 발생시키는 데 영향을 주는 
것은 앞서 가는 항공기의 배기 후류의 영향일 수 있으
므로 배기후류의 유속 강도를 직접 측정하는 실험을 진
행하였다. 항공기 후방에서 배기 유속의 강도 측정은 평
균 배풍 2-3m/sec인 상태에서 이루어졌다. 배풍은 후
류의 정확한 유속 측정에 영향을 미칠 수 있다. 후류의 
유속 측정은 항공기 엔진의 배기구 후방에서부터 각각 
10m, 15m, 20m 위치에서 측정하였다. 유속을 측정하

는 동안 불규칙한 배풍으로 인하여 정확한 유속 측정이 
곤란하였으나, 3개 지점에서 배풍이 비교적 적은 순간을 
이용하여 유속 측정이 이루어졌다. 측정값에는 배풍의 영
향이 어느 정도 포함되어 있음을 간과할 수 없다. Table 
5는 엔진흡입구 유속측정 결과를 나타낸 것이다. 

Fig. 5는 유속 측정용 프로브 레이크의 모습을 나타
낸 것이다. 이 장치는 프로브를 20cm 간격으로 10개
를 평행하게 설치하여 유속분포 측정이 가능하다. 프로
브에서 측정된 압력으로부터 프로브 위치에서의 유속
을 계산하였다. 

Fig. 6은 항공기 후방에서 측정된 유속분포를 높이

Fig. 4. Flow velocity at the front of intake duct with screen on/off at the power 50% and 60%

Engine 
power 50% 60% 75%

Intake
screen On Off On Off On Off

Velocity
(m/s) 

at
intake
front 
area

6.3 14.9 10.3 15.6 14.3 26.3

6.6 15.1 10.8 17.9 15.3 　

7.1 18.2 11.2 18.2 17.5 　

9.5 16.3 12 19.5 16 　

9.3 　 12 19.2 13 　

9.2 　 12.6 15.8 　 　

8.5 　 　 18.1 　 　

　 　 　 21.1 　 　

Power
(%) Mean value in speed(m/s)

50 8.1 16.1 　 　 　 　

60 　 　 14.5 18.2 　 　

75 　 　 　 　 15.2 26.3

Table 5. Velocity distribution at the front of 
engine intake
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에 따라 나타낸 것이다. 이 결과는 배기구 높이인 1.4m 
근처에서 강한 후류가 측정되고 있음을 볼 수 있다. 이 
결과로부터 15m 이내에 있는 외부 물질은 모사실험 결
과를 근거로 볼 때 부유 이동이 가능한 유속 강도가 발
생됨을 알 수 있다. 배기구에 가까워지면 6-15m/sec
의 큰 풍속이 작용하고 있음을 알 수 있다. 이러한 유
속의 강도는 모사실험 및 필드실험의 결과를 근거로 
판단할 때 FOD를 후방으로 이동 가능하며, 이는 후방 
항공기의 흡입구에도 유입될 수 있을 것이라는 것을 
예측하게 해준다. 왜냐하면 Fig. 4에서 볼 수 있듯이 
항공기가 유도로에서 이동할 때의 50-60% 쓰로틀상태
에서 중심부 흡입유속이 약 13m/sec로부터 22m/sec
에 이르기 때문이다.

Fig. 7은 전방 항공기의 배기 후류가 후방에 배치된 

항공기 기수까지의 유동형태와 유속 분포 전산해석한 
결과를 보여준 것으로, 분포색상과 모양은 유속의 강도
와 분포형태를 나타낸다. 이 그림에서 앞선 항공기의 배
기후류가 13m 이격된 후방항공기의 기수까지 50m/sec
의 크기로 영향을 미치는 것을 확인할 수 있는데, 이는 
전방 항공기의 후류에 의해 부유된 외부물질이 후방항
공기의 공기흡입구로 유입이 가능하다는 것을 의미하
는 것이다. 

Ⅲ. 결  론

항공기 배기 후류의 영향을 분석하기 위해서 실험적 
모사 실험 방법으로 배기 후류의 강도와 분포 패턴을 
예측하고 필드 실험을 수행한 결과, 다음과 같은 결론
을 얻었다. 

항공기의 배기후류는 아주 강한 속도분포가 형성되
므로 후류에 어떤 형태의 외부 물질이 노출될 경우 풍
압의 영향에 의해 부유되거나 흐름방향으로 이동되는 
것이 불가피할 것이다. 또한 외부 물질의 형태에 따라
서는 부유되어 먼 거리로 이동할 수 있다. 이는 배기구 
후방에 위치하여 뒤따르는 항공기의 엔진 흡입구로 유
입될 수 있다는 확인할 수 있었다. 본 논문에서는 후류
에 의한 지상 이물질의 이탈에 어떻게 발생되어 영향
을 미치는가를 필드실험을 통하여 최종 확인하였다. 그 
결과 강한 배기 후류로 인하여 외부 물체는 그 형태에 
관계없이 FOD를 발생시킬 수 있다. 

본 연구는 항공기 제트후류에 대한 모사실험과 실제 
항공기의 후류의 영향에 대해 실험적으로 확인해 본 
것으로, 외부 물질의 형성과 이동에 대한 이해를 증대
시킬 수 있었다. 외부물질의 이동패턴에 대한 정확한 

Fig. 5. The probe rake for measuring flow 
velocity

Fig. 6. Exhaust velocity distribution 
with the height 

Fig. 7. Contours of velocity distribution(m/s); 
[Distance between two aircrafts:13m, moving 

speed 10m/s]
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이해는 주기장 및 유도로에서 빈번하게 발생될 수 있
는 FOD 물질에 의한 항공기의 엔진 손상을 예방하는
데 도움이 될 수 있을 것이다. 
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