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1. 서    론

비행운은 항공기가 저온의 고고도를 비행할 때 

엔진에서 발생하는 배기의 수증기가 응결되어 발

생하며 일상생활에서 자주 관찰된다[1,2]. 비행운
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ABSTRACT

Contrail is a kind of cloud that is formed during the flight by vapor condensation of engine exhaust 

in a cold atmospheric condition. Owing to the negative effects of contrails on the environment and in 

military applications, several studies for contrail mitigation had been performed in developed countries. 

The goal of this research is to design a lab-scale contrail generator, and to validate the contrail 

mitigation technology suggested by previous studies. The contrail generator was made using superheated 

vapor and a low temperature wind tunnel. Using this generator, the ineffectiveness of ethanol and 

surfactant suggested in the previous paper on contrail mitigation was found experimentally.

초       록

비행운은 차가운 대기환경에서 항공기가 운항할 때 엔진 배기의 수증기가 응축하여 발생하는 구름을 

뜻한다. 비행운은 환경적, 군사적으로 악영향을 끼치는 요소로 지목되고 있으며, 이에 따라 비행운을 저감

시키기 위한 다양한 연구가 선진국에서 진행되었다. 본 연구에서는 비행시험 없이 지상에서 진행할 수 있

는 Lab-scale 비행운 발생 장치를 설계하고, 이를 활용하여 기존 연구에서 제시된 비행운 저감 기법을 실

험적으로 검증하는 데 그 목적이 있다. 연구를 통해 과열증기와 저온풍동을 사용하는 비행운 발생 장치를 

제작하였으며, 이를 통해 기존 문헌에 제시된 에탄올 및 유화제가 비행운 저감에 효과가 없음을 실험적으

로 확인하였다. 
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은 환경 및 군사적인 측면에서 부정적인 영향을 

미친다고 알려져 있다. 비행운은 지상에서 방출

되는 장파복사를 흡수하여 대기 온도를 높이고, 

이에 따라 지구 온난화를 가속화시킨다. 군사적

으로는 비행운이 발생할 경우 항공기 뒤편으로 

흔적이 남으므로, 항공기 스텔스 성능에 악영향

을 미친다. 한 예로 레이더가 없던 2차 세계대전

에서는 비행운을 식별하여 항공기 존재여부를 확

인하였다[3]. 

이에 따라 선진국을 중심으로 수 십년 전부터 

비행운을 저감하기 위한 연구를 진행하였다. 저

자들이 이전 논문에서 조사한 바에 따르면[4] 비

행운 저감을 위해 비행경로 변경[5,6], 엔진 변경

[7], 연료 성분 변화[8] 및 배기 후처리[9] 방법 

등이 제안되거나 시도되었다. 특히 배기 후처리 

방법의 경우 실제 실험 사례가 있어 다른 방법에 

비해 실현 가능성이 높고, 비행 조건에 관계없이 

능동적으로 비행운을 저감할 수 있는 방법이므

로 선호도가 높았다. 이에 따라 많은 화학약품들

이 비행운 저감을 위한 후처리 약품으로 제시되

었으나, 그 중 실험을 통해 성능이 검증된 것은 

극히 일부분이다. 가장 큰 이유로는 화학약품을 

통한 후처리 성능 검증 작업을 수행하기 위해선 

엔진 노즐 개조 및 고비용의 실제 비행시험이 

필요하기 때문이며, 비행시험을 통한 기술 검증

은 비용적, 기술적 어려움이 있기 때문으로 판단

된다. 

본 연구에서는 지상 Lab-scale에서 비행운 저감 

관련 연구가 가능한 비행운 발생장치를 설계/제

작하였고 이를 사용하여 배기 후처리를 통한 비행

운 저감 효과를 검증하였다. 사용된 약품으로는 

기존 문헌에서 비행운 저감에 효과가 있다고 알려

져 있으나 검증이 이루어지지 않은 에탄올 및 유

화제를 사용하였다. 미국 출원특허 US5005355A 

에서는 알코올계 화학약품을 통해 비행운을 저

감시킬 수 있다고 제시하였다. 알코올계 약품의 

비행운 저감 메커니즘은 항공기 엔진에서 배출

되는 액적의 어는점을 상당히 낮추어 초응집

(Hypernucleation) 현상을 촉진시키고 비행운 입

자 크기를 0.2 µm 이상으로 형성되지 못하도록 

유도한다. 이에 따라 광학적으로 관측이 불가하

여 비행운을 저감시킬 수 있다고 설명하였다[10]. 

또한 기존 알코올계 화학약품에 유화제를 적절

히 혼합하면 더욱 큰 효과를 볼 수 있다고 제시

하였다. 본 연구에서는 알코올계 화학약품 중 비

교적 독성이 적은 에탄올과 유화제(Tween 80)의 

비행운 저감 능력을 검증하였다. 본 연구를 통해 

적은 비용으로 비행운 저감 성능을 검증하는 실

험적 기반을 구축하고자 한다.

2. 지상 비행운 시험장치 구성

비행운 발생을 위해서는 엔진 후류와 같은 높

은 습도의 배기와 낮은 온도의 대기 환경이 필

요하다. 지상에서 비행운 발생 환경을 구축하고

자 실험 장치를 설계 하였으며, 장치의 개략도는 

Fig. 1과 같다. 실험 장치는 크게 후류 발생부, 

저온풍동, 계측부 등으로 구성된다.

엔진 후류를 생성하기 위해서는 가스터빈을 사

Fig. 1 Schematic view of a ground contrail generator.
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용하는 것이 일반적이지만 가스터빈 적용 시 실

험장치의 후류 냉각시설이 커지고, 카본 등과 같

은 연소 후 물질로 인해 실험이 부정확해진다는 

단점이 존재한다. 따라서 본 연구에서는 가스터

빈 후류를 모사하기 위해 과열증기와 공기의 혼

합물을 최대 400℃으로 가열하는 후류 발생부를 

설계하였다. 증기 생성부에서는 물을 가열하여 

3 기압의 포화증기를 생성하게 된다. 이후 포화

증기가 과열증기부로 이송되는데, 이 때 압축공

기를 혼합하여 배기의 습도를 실험조건에 따라 

조절하게 된다. 혼합된 기체는 과열 증기부에서 

최대 400℃까지 가열되어 실험부에서 토출되게 

된다.

비행운이 발생하기 위해서는 고온의 후류가 

–30℃ 이하의 저온 대기로 토출되어야 하는데, 

지상에서 저온/저압 모사장치를 제작하기는 매

우 어렵다. 따라서 본 연구에서는 저온풍동 장치

를 설계하여 고고도의 대기조건 중 비행운 발생

에 직접적으로 영향을 미치는 저온 조건만을 모

사하였다. 압축탱크에서 토출되는 건공기를 드라

이아이스 사이로 흘려보내는 증발냉각 방식을 

사용하여 공기를 –50℃ 정도까지 냉각시켰으며, 

이 기체를 Wind tunnel(아크릴 관)에 흐르게 하

여 실험을 수행하였다. 실험 시 냉공기의 유속은 

후류 속도를 고려하여 5 m/s로 설정하였다. 

Fig. 1의 Wind tunnel에서 저온 공기는 후류

와 혼합되고 후류가 냉각되어 비행운이 생성되

게 된다. Wind tunnel은 투명하므로 비행운 발

생 여부를 외부에서 광학적으로 확인 가능하며, 

비행운의 정량적 측정을 위해 조도센서(Phidget 

Inc, 1127)를 사용하였다. Fig. 2에서 확인 가능하

듯, 비행운의 발생이 활발할수록 광학적으로 불

투명해지는 원리를 이용하여 Wind tunnel 양측

에 백색 LED 광원과 조도 센서를 각각 설치하

였다. 비행운이 발생되지 않을 경우 광학적 불투

명도가 감소하여 조도 측정 센서에 측정되는 조

도가 증가할 것이며, 반대로 비행운이두터워질 

경우 조도 측정 센서에 측정되는 조도가 감소할 

것이다. 이를 통해 비행운의 불투명도를 정량적

으로 분석하였다. 저온 풍동 내부의 유속은 풍향

계를 이용하여 실험 간 일정하게 유지하였으며, 

Fig. 2 Measurements of contrail optical thickness.

Fig. 3 Temperature in wind tunnel.

풍동 내부의 온도는 열전대(Omega inc, K-type, 

1 mm)를 이용하여 측정하였다. Fig. 3은 풍동 

하류 1 m, 1.5 m의 온도를 측정한 그래프로, 내

부 온도가 –40℃ 가량으로 일정하게 유지되는 

것을 확인할 수 있다. 조도 및 열전대 결과값은 

DAQ(IOtech, 3000)을 통해 획득하였으며, 이를 

저장하고 후처리하였다. 

열역학적으로 비행운 생성은 배기가스의 조성

보다는 배기가스 내 수증기량, 온도 및 외부 온

도와 관련이 있는 것으로 알려져 있으며[4], 이에 

따라 이산화탄소 분율의 영향력은 실험적 타당성

에 영향을 주지 않을 것으로 판단되어 본 연구의 

고려대상에서 제외하였다.

Fig. 1의 약품 주입구를 통해 에탄올 및 유화

제(Tween 80)를 투입하였으며, 약품 투입에 따른 

비행운 특성을 관찰하였다. 유화제는 에탄올에 

일정량 혼합하여 사용하였다. 후류에 약품 투입

을 위해 후류 토출 라인을 분기하여 약품 주입 

펌프와 연결하였으며, 주사기 펌프를 통해 일정

량의 약품을 투입하였다. 
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3. 실험 조건

먼저 비행운 발생 장치의 성능을 검증하기 위

한 실험을 수행하였다. 후류 온도 및 공기/수증

기 혼합비에 따른 비행운 형성 특성을 확인하기 

위해 Table 1과 같이 온도는 300/400℃, 전체 유

량은 70 L/min인 후류를 발생시켰다. 후류 내 수

증기와 공기의 혼합비는 수증기 부피 분율 10% 

~ 50%까지 변화시켜 조절하였다. 이후 본 연구 

장비를 통해 형성된 비행운에 비행운 저감을 위

해 기존 연구에서 제시된 에탄올 및 유화제를 혼

합하여 비행운 저감 효과를 확인하는 실험을 진

행하였다. 

Engine plume 

temperature

Vapour specific 

volum- etric 

flow rate

Compressed 

air specific 

volumetric 

flow rate

300/400℃ 10%(7L/min) 90%(63L/min)

300/400℃ 20%(14L/min) 80%(56L/min)

300/400℃ 30%(21L/min) 70%(49L/min)

300/400℃ 40%(28L/min) 60%(42L/min)

300/400℃ 50%(35L/min) 50%(35L/min)

Table 1. Experiment condition (Total flow rate: 70 L/min).

Engine plume 

temperature
Chemicals

Chemical additive 

volume

300/400℃ Ethanol 5%(1.28mL/min)

300/400℃ Ethanol 10%(2.56mL/min)

300/400℃ Ethanol 15%(3.83mL/min)

300/400℃ Ethanol+

Tween80
5%(1.28mL/min)

300/400℃ Ethanol+

Tween80
10%(2.56mL/min)

300/400℃ Ethanol+

Tween80
15%(3.83mL/min)

Table 2. Experiment condition with chemicals (Total 

flow rate: 70 L/min, water vapour rate - 

50%, compressed air rate - 50%).

실험 조건은 Table 2에 정리되어 있다. 약품 

사용량은 선행 연구에서 제시한 데이터에 따라 

항공기 연료 대비 기준 5% ~ 15%까지 사용하였

으며[10], 본 실험 구성에 맞게 약품 사용량을 

계산하여 실험을 수행하였다. 기존 연구에서 사

용된 다양한 화학약품 중 실험적으로 검증이 완

료된 약품으로는 클로로술폰산이 있으나[11], 이

러한 약품은 독성이 매우 강하므로 본 연구에서

는 배제하였다. 화학약품을 사용할 경우 수증기 

유량과 압축공기 유량을 각 50%로 고정하였는

데, 이는 광학적으로 가장 두터운 비행운이 형성

되는 조건이므로 비행운 저감 효과를 더욱 확실

히 파악할 수 있기 때문이다.

불균일한 형태의 드라이아이스를 사용하는 본 

실험의 특성 상 실험마다 모두 동일한 실험값이 

도출되지는 않았다. 따라서 본 연구에서는 케이

스 대표 실험을 통해 비행운 발생 특성을 확인

하고, 후속실험을 통해 경향성을 검증하는 방법

으로 실험을 진행하였다.

4. 실험 결과

4.1 실험장치 검증

비행운 발생 장치의 성능을 검증하기 위한 실

험을 진행하였다. 실험 수행 전 Wind tunnel 에 

냉공기만 통과시켰을 때 관 내부는 Fig. 4의 왼

쪽 그림과 같이 매우 투명하였으나, 후류를 분사

함에 따라 관 내부의 불투명도는 Fig. 4의 오른

쪽 그림과 같이 증가하는 것으로 관찰되었다. 이

를 통해 뜨거운 후류가 Wind tunnel 내부의 차

가운 환경에서 응결되어 비행운을 형성하는 것

을 확인할 수 있었다.

Fig. 5는 엔진 후류 온도가 400℃인 조건에서 

비행운 발생 전/후 조도를 나타낸 그래프이다. 

결과에서는 비행운 발생 전/후로 많은 조도 차

가  발생하였고 ,  이는 비행운 발생 후 Wind 

tunnel 내부의 비행운에 의해 조도센서에 도달하

는 광량이 감소하기 때문이다. 혼합기의 공기비

가 증가할수록 조도가 증가하는 것을 확인할 수 

있는데, 이는 후류 내부의 수증기 절대량이 감소
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Fig. 4 Contrail formations at following air/vapour 

ratio (Left: air-95%, vapour-5% Right: 

air-50%, vapour-50%).

Fig. 5 Changes of contrail optical thickness as 

the air volume ratio increase at 400℃ 
atmospheric condition.

함에 따라 비행운을 형성하는 액적의 밀도가 감

소되는 것을 의미한다. 실험에서 비행운의 광학

적 불투명도를 정량적으로 측정할 수 있었다.

4.2 후류 온도에 따른 비행운 발생

Fig. 6은 엔진 후류 온도가 300/400℃인 조건

에서 압축 공기비에 따른 조도 손실을 나타낸 

그래프이다. 조도 손실(Luminosity loss)은 비행

운 발생 전과 후의 조도 차이를 나타낸 값이다. 

앞서 검증실험에서 확인 가능하듯, 두 후류 온도

조건 모두 후류의 수증기량이 감소할수록 조도

손실이 감소하는 것을 확인할 수 있는데, 이는 

앞서 설명한 바와 같이 후류 내 액적의 밀도가 

감소하기 때문이다. 

Fig. 6 Luminosity loss as the air volume ratio 

increases at exhaust temperature of 300 

& 400℃.

후류 온도에 따른 영향을 확인해 볼 때, 후류 

온도가 300℃인 경우, 후류온도가 400℃인 경우

보다 조도 손실이 상대적으로 높게 측정되었다. 

이는 체적 유량을 기준으로 실험을 진행하였기 

때문으로, 동일한 유량이라도 온도가 낮을수록 

풍동 내부에 수증기 절대량이 증가하게 되므로 

비행운 형성 시 광학적 불투명도가 증가하는 것

으로 판단된다. 이를 통해 다양한 실험 조건에서 

저온 풍동 내부에 비행운을 생성시킬 수 있음을 

확인하였다. 

4.3 약품 사용에 따른 비행운 발생

에탄올 및 유화제의 비행운 저감효과를 실험

적으로 검증하였다. 에탄올과 유화제를 혼합한 

화학약품은 기존 문헌에서 제시된 방법이며, 본 

연구에서는 에탄올 부피 비 대비 10%의 유화제

를 혼합시켜 실험을 수행하였다[10].

Fig. 7은 엔진 후류 온도 400℃에서 에탄올 투

입에 따른 비행운 발생 전후 조도를 측정한 그

래프이며, Fig. 8은 후류 온도 300/400℃에서 에

탄올 투입에 따른 조도 손실 값을 종합적으로 

나타낸 그래프이다. 실험 결과를 통해 모든 후류 

온도 조건에서 에탄올 투입량에 따른 조도 값은 

거의 변화가 없었다. 이는 기존 문헌에서 제시한 

에탄올의 초응집 현상이 실제로 발생하지 않으

며, 결론적으로는 에탄올 투입에 의한 비행운 저

감 효과는 없다는 것을 보여준다.
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Fig. 7 Changes of contrail optical thickness as 

the ethanol ratio increases at 400℃ 
atmospheric condition.

Fig. 8 Luminosity loss by ethanol input.

기존 문헌에서는 에탄올을 단독으로 사용하는 

것 보다는 유화제를 혼합하면 액적의 표면장력 

감소로 인해 초응집 현상이 촉진되어 비행운 저

감 효과가 더 큰 것으로 제시하였는데, 본 연구

에서는 이를 실험적으로 검증하여 그래프 Fig. 

9, 10에 나타내었다.

Fig. 9는 엔진 후류 온도 400℃에서 화학약품

인 에탄올+유화제(Tween 80) 투입량에 따른 조

도 값을 나타내며, Fig. 10은 엔진 후류 온도 

300/400℃에서 화학약품 투입에 따른 조도 손실 

변화를 나타낸다. 실험 결과는 에탄올과 유사하

게 약품 투입에 의한 효과는 거의 확인할 수 없

었다. 이는 유화제 또한 초응집 효과를 발생시키

지 못했다는 사실을 나타낸다.

Fig. 9 Changes of contrail optical thickness as the 

chemicals ratio increases at 400℃ 
atmospheric condition.

Fig. 10 Luminosity loss by chemicals input.

실험을 통해 확인한 바, 에탄올 및 유화제의 

사용을 통해서는 비행운 저감 효과를 기대할 수 

없는 것으로 나타났다. 이를 통해 유사한 메커니

즘으로 비행운을 저감한다고 알려진 각종 약품

의 비행운 저감 효과 또한 신뢰 할 수 없으며, 

실험을 통해 검증되어야 할 것으로 판단된다.

앞서 인용된 연구들은 대부분 특허로 제시된 

아이디어로서 가설만 제시하고 있다. 선행 연구

[10]에서 제시한 액적의 표면장력 감소로 인한 

초응집 현상은 본 연구에서 실제 실험을 진행한 

결과 확인 할 수 없었으며 이에 관한 자세한 해

석은 추후 연구 보강을 통해 이루어져야 할 것

으로 판단된다. 실험을 통해 효과가 입증된 기존 

시약품은 독성이 매우 강해 현 상황에서 실험을 

진행하는데 무리가 있었다. 
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5. 결    론

본 연구에서는 비행운 저감 전략 수립을 위해 

지상 Lab-scale에서 비행운 저감 연구 수행이 가

능한 장치를 설계 및 제작하였으며, 제작된 장비

를 통해 에탄올과 유화제의 투입에 따른 비행운 

저감을 실험적으로 검증하였다. 실험 결과를 통해 

에탄올과 Tween 80은 기존에 알려진 바와 달리 

비행운 저감에 거의 효과가 없음을 확인하였다. 

본 연구는 안전상의 이유로 제시된 약품 중 

인체에 유독한 물질들을 검증하지 않아 실험 약

품이 제한적이었다는 한계점이 존재한다. 그러나 

제작된 지상 비행운 발생 장치는 고비용의 비행

시험을 진행하지 않고도 비행운 저감 기법을 검

증 할 수 있어, 실험 장치를 고도화한다면, 비행

운 저감 기술 개발 시 기존 연구를 검증하고 새

로운 약품 개발에 활용될 수 있을 것이며, 궁극

적으로는 미래 항공기의 스텔스 성능 향상을 위

한 기초실험 장치로 활용될 것으로 기대된다.
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