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Summary 

This paper presents the details of development of an efficient design method for aircraft engine sand 

separator systems. The development of such a method was felt necessary to address the problem of 

sand  ingestion  since  it  is a vital  concern  for  the  regional aviation  community because of  the desert 

environment as  it can  seriously affect  the operation, performance and  life cycle of a  turbine engine 

employed for aviation or industrial applications. The design method makes use of state‐of‐the‐art and 

practical design and analysis  techniques,  such  as  the  inverse aerodynamic design methodology  that 

also  takes  into  account  viscous  effects  to  aid  in  the  design  of  specific  profile  shapes  for  engine  air 

intakes. The sand separator design is achieved by giving a specific contour to the intake profile (such as 

a highly curved bend in the duct) that the contaminants because of their inertial momentum are forced 

away from the central flow. Since the sand particles can rebound of the air intake walls and enter the 

engine,  the method  takes  into  account  sand  particle  rebound  or  restitution  characteristics  in  the 

design.  The  design  is  accomplished  with  the  aid  of  optimization  techniques  in  both  the  inverse 

aerodynamic design as well as in the sand separator system design. In addition, to facilitate the design, 

several numerical programs and graphical user interface have been developed to aid in the design and 

analysis of aircraft engine sand separator systems  in an  interactive manner. Several design examples 

are presented to demonstrate the usefulness and utility of the method 

 

1. Introduction 

Saudi Arabia is known to have a harsh desert‐like environment in most of its regions. The air in these 

environments  is usually  laden with sand and dust particles. Aircrafts operating under such conditions 

for  long periods are vulnerable  to  internal engine damage. Saudi Arabia also generates  its electricity 



entirely  from  one  of  the  largest  fleet  of  gas  turbine  engines.  Sand  ingestion  is,  therefore,  a  vital 

concern for the regional aviation (Saudi Arabian Airlines, NAS Air, Saudi Aramco Aviation and private 

aviation  companies)  and  power  generation  authorities  (Saudi  Electricity  Company)  since  sand  can 

seriously  affect  the  operation  and  performance  of  a  turbine  engine  that  is  being  used  either  for 

aviation or for industrial applications such as power generation. The operational life of a turbine engine 

operating in sandy environments can be as short as 50 hours [1, 2]. Engine damage ranges from simple 

erosion in the engine blades, to a completely inoperative engine with as little as half a pound of sand 

[3]. In addition, the degradation in performance and efficiency of the turbine engine leads to increases 

in fuel consumption and operational cost [1].  

Aramco Aviation, which provides major  aerial  transportation  support  services  to  Saudi Aramco,  the 

biggest oil company in the world, operates both fixed and rotary‐wing aircraft out of sand/desert strips 

in remote oil and gas fields spread all over the region. Aramco Aviation experience  in operating from 

these  remote areas has evidenced  significant performance degradation and  lifetime  reduction of  its 

aircraft  turbine  engines  primarily  due  to  sand  erosion.  Figures  1(a)  and  (b)  provided  by  Aramco 

Aviation [4] reveal the harmful effects of sand erosion on turbine vanes and blades, respectively. They 

attribute this damage to the presence of fine dust and sand together with high moisture content in the 

region. Aramco Aviation also had  to prematurely  remove all of  the engines  from  its  fleet of Dash‐8 

aircraft within the first year of its service (about 1,000 hours) due to damage caused by sand ingestion. 

In addition, aircraft air conditioning and filtration systems were also amongst the major areas affected 

by the sand particles which without adequate maintenance specific to the regional environment were 

found to survive only one‐fifth of their expected life.  

As  evident  from  Fig.  1, physical  examination  of  the  effects  of  sand  erosion  reveals  blunted  leading 

edges, sharpened trailing edges, reduced blade chords, and  increased pressure surface roughness, to 

name a few. It, therefore, becomes imperative that some form of protective device, such as an Inertial 

Particle  Separator  (IPS)  system, must be employed  in  the air  intake of  turbine engines operating  in 

desert environment to prolong their operational life and to provide sustained performance. Thus, the 

use of an IPS system is a recommended practice in desert‐like environments. Studies [5, 6] have found 

erosion in turbo‐machinery to be principally related to the gas flow path and sand particle size, and to 

a  lesser degree  to other  factors  such  as  the  ingested  sand particle  characteristics, blade  geometry, 

internal engine passages, environmental and operating conditions, and blade material. 
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Fig. 3) are capable of moving large particles leaving the smaller ones to be trapped by the filters which  

greatly    enhanced    the    life    of  the    filter  and  offers maximum  engine  protection  [3].  The main 

advantage is the large installed area required for such a system thus increasing the overall intake area. 

However, engines having IPS installed prevents the crew from conducting a thorough pre‐flight of the 

engine inlet area.  

However,  recent military  operations  in  the Middle  East  have  raised  the  problem  of  inefficiency  of 

existing IPS system designs [7] and suggest that the IPS system designs were not specifically tailored to 

the  local or regional environmental conditions. A survey of existing design techniques  for  IPS system 

reveals that these design techniques are very costly since they make use of extensive direct analysis 

techniques  along  with  experimental  validation  [8–10]  whereby  the  IPS  system  geometry  is 

continuously improved via numerous iterations, i.e., through hit‐and‐trial. In addition, the designs were 

not specifically tailored to the Middle Eastern or Gulf environment.  

Owing to the shortcomings of the current design techniques, the current study presents a novel and 

more efficient design method for the design of an IPS system  in that the design  is accomplished  in a 

single step not via direct geometry specification but through specification of the design requirements 

(engine mass  flow rate, flight conditions, etc.) and constraints on the geometry  (gas flow path, sand 

particle size, nacelle size, etc.) in an inverse fashion as opposed to the direct hit‐and‐trial technique. A 

recent  study  [11] has  shown  that  solid particle erosion  in  turbines can be  reduced by using  suitable 

nozzle  passage  design  to  control  the  particle  impacting  velocity  and  impacting  angle.  In  an  inverse 

design, particle impact characteristics can be used as a constraint on the design resulting in a geometry 

that is safe from erosion. Another important and unique advantage and strength of the inverse design 

technique is in its multi‐point design capability [12–15] in which multiple design requirements can be 

met  simultaneously  and,  hence,  the  designed  geometry  performs  equally  well  under  “on‐  or  off‐

design”  conditions.  Furthermore,  the  design  method  fully  incorporates  sand  particle  rebound 

characteristics as well as viscous effects  in the design making  it a very reliable tool for trade‐off and 

practical design studies.   

In the sections that follow, a brief review of literature is presented followed by details of the design 

methodology and its implementation. Next, parametric studies highlight some of strengths of the 

method followed by a few design examples. Finally, the paper ends with main conclusions of the study 

and its future direction. 

2. Literature Review 

In literature, numerous methods for the analysis and design of a sand particle system have been used 

[8–11]  to  improve  the  collection  or  scavenge  efficiency  of  such  systems  and  achieve  high  levels  of 

reliability and durability. The methods take advantage of advanced analytical and computational (CFD) 



techniques  for  through‐flow  and  particle  trajectory  analysis.  Improvements  in  existing  design  are 

achieved through extensive analysis and experimental validation as in the case of Ref. [8] whereby the 

IPS  system  geometry  is  continuously  improved  via  numerous  iterations.    Thus,  the  design  is 

accomplished in a direct or hit‐and‐trial fashion and suggests that significant amount of resources are 

required  to  accomplish  the  task.  To  overcome  the  limitations  of  the  existing  IPS  system  design 

methods,  the  on‐going  research  effort  [16,  17]  aims  at  developing  an  inverse  design methodology 

based on a new multipoint  inverse design approach  [12–15]  for  the  IPS  systems as opposed  to  the 

existing hit‐and‐trial direct design approaches.  

In  an  inverse  design method,  the  design  is  accomplished  in  a  single  step  not  via  direct  geometry 

specification but through specification of the design requirements which  in the case of an IPS system 

could be the engine mass flow rate and flight conditions, and geometrical constraints on the geometry 

such as the gas flow path, or sand particle size, nacelle size for reduced drag.  A recent study [11] has 

shown that solid particle erosion in turbines can be reduced by using suitable nozzle passage design to 

control  the  particle  impacting  velocity  and  impacting  angle.  In  an  inverse  design,  particle  impact 

characteristics  can  be  used  as  a  constraint  on  the  design  resulting  in  a  geometry  that  is  safe  from 

erosion. Another important and unique advantage and strength of the inverse design technique is in its 

multi‐point design capability [12–15] in which multiple design requirements can be met simultaneously 

and,  hence,  the  designed  geometry  performs  equally  well  under  “on‐  or  off‐design”  conditions. 

Furthermore,  the  design method  fully  incorporates  sand  particle  rebound  characteristics  as well  as 

viscous effects in the design, making it a fast and reliable tool for trade‐off and practical design studies.   

A  key  requirement  for  an  efficient  design  of  an  IPS  system  is  the  knowledge  of  sand  particle 

characteristics which may  be  specific  to  the  region.  Sand  in  nature  is  composed  of  fine  rock  and 

mineral particles  that have been altered by chemical and environmental conditions, and affected by 

processes such as weathering or erosion. With all the diversity in soil, sand grains are typically made up 

of  silica  or  its  polymorphs  such  as  quartz.  In  geology,  sand  is  categorized  as  a  soil  grain  with  a 

predefined particle size and range without consideration of the type of grain material. Many soil grain 

size distribution standards exist in geology and engineering where sand grain is classified in the range 

from 0.06 mm to 4.75 mm (60 – 4750 m or microns). A further sub‐classification defines fine sand of 

size 0.06 –  0.425 mm, medium between 0.425 – 2.0 mm  and  coarse between 2.0 – 4.75 mm.  The 

military standard MIL E‐5007C (C Spec.) classifies sand particle size between 40 µm (fine) and 800 µm 

(coarse). Figure 4 demonstrates a map of soil grain sizes in the Middle East [7]. A number of studies 

have been performed to present the particle size spectra in different areas of the Middle East. Abolkhair 
[18] reported the fine sand grains (0.20-0.3 mm diameter) in the Oasis of Al-Hasa, Eastern Province of 
Saudi Arabia. In another study, Eases [19] reported fine and medium sand (0.075-0.25 µm diameter) in 
their samplings in Saudi Arabia. 
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Figure 5: Comparison of sphere drag correlations by various authors. 

Brown and Lawler [28] recently re‐evaluated the experimental sphere drag data available in literature 

to account  for the effect of walls since much of the data was measured  in small diameter cylindrical 

vessels.  They  proposed  new  correlations  for  the  drag  coefficient    based  on  corrected  experimental 

data. In the current project, the new sphere drag coefficient correlation based on Eq. (19) of Ref. [28] 

has been considered since it provides the best fit to the existing experimental data for the entire range 

of Reynolds number (10‐3 ≤  Re  ≤ 3.5×105) considered . The correlation is given by the relation: 

 
Re

8710
1

407.0
Re150.01

Re

24 681.0


dC     (2) 

Since  sand particles  are non‐spherical, drag  coefficient  correlations  for non‐spherical particles were 

also  compared  for error  and  range of  applicability. Chhabra et  al.  [29] have  critically evaluated  the 

widely‐used drag  correlations  from  19  studies with  a  resulting data base of  1900 data points  for  a 

range of Reynolds number (10‐4 ≤ Re ≤ 5×105). One of the methods investigated by Chhabra et al. was 

the Haider  and  Levenspiel’s non‐spherical  correlation  [25].  The Haider  and  Levenspiel  correlation  is 

valid  for  the  particle  Reynolds  number  less  than  2.5×105.  The maximum  particle  Reynolds  number 

observed in this study (for very fine to coarse size particles and a velocity of 40 m/s) was of the order 
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of 100  to 1500,  respectively. Haider and Levenspiel  relate  the shape of a non‐spherical particle by a 

shape factor  which is defined as the ratio of the surface area of a sphere having the same volume as 

the particle to the actual surface area of the particle. Thus for non‐spherical particles: 0 <  < 1. The 

sand particle shape factor can vary from 0.3 to as high as 0.9. The drag coefficient correlation of Haider 

and Levenspiel for non‐spherical particles with a shape factor  is given by: 
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Figure 6: Comparison of non‐spherical and spherical particle drag correlations by various authors. 
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The results of Chhabra et al. [29] indicate that Haider and Levenspiel correlation satisfactorily predicts 

drag  for particle with values of  > 0.67. Figure 6 shows a comparison of  the Haider and Levenspiel 

correlation  (for non‐spherical particles) prediction with other methods.  It  is evident  from  the  figure 

that  for  small  values  of  shape  factor  (elongated  shape),  a  significant  increase  in  drag  results.  As 

mentioned  earlier,  the maximum  particle Reynolds  number  observed  in  this  study  (for  very  fine  to 

coarse size particles and a velocity of 40 m/s) was of the order of 100 to 1500, respectively. Based on 

Fig. 6, non‐spherical particle drag can be as high as 6‐7 times for a shape factor of  < 0.5. Therefore, in 

the design of an actual IPS system, the shape factor (or the sphericity) of the sand particle should be 

given due consideration. In the current study, a shape factor of  = 1 has been considered along with 

the drag coefficient correlation of Brown and Lawler, Eq. (2) above. In addition, a sand particle  density 

p = 1422 kg/m
3 has been used.  

Another important consideration in design or analysis of IPS systems is the way a sand particle impacts 

a surface and rebounds. The particle collision with the surface could be treated as elastic or  inelastic, 

however, inelastic collisions have been found to give more accurate scavenge efficiencies. In literature 

[30–33], the  inelastic  impacts are characterized by restitution coefficients that are ratios relating the 

incident and  rebound angles  (1, 2) and velocities  (V1, V2) and  its components before and after  the 

impact (see Fig. 7). These restitution coefficients are obtained from experiments and are expressed as 

fourth‐degree  polynomials  that  are  a  function  of  the  particle  incident  angle  1.  In  the  present 
investigation,  the  restitution  coefficients  reported  by  Tabakoff  and Hamed  [33]  for  their  aluminum 

target  surface have been used  and  are  given by  Eq.  (5).  Figure  8 presents  a plot of  the  restitution 

coefficients for incident angles between 0 ≤ 1 ≤ /2.    
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3.1 The Synthesis Function 

As mentioned  earlier,  the  synthesis  component  defines  an  initial  configuration  of  a multi‐element 

airfoil based IPS system. The first step in this process is to design individual airfoil geometries that will 

represent the central hub (element #1 in Fig. 9), the engine housing (elements #2 & #3 in Fig. 9), and 

the outer engine cowling (elements #4 & #5 in Fig. 9). Taking advantage of symmetry about the engine 

centerline, only  elements  #1,  #2  and  #4 need  to be designed  since elements  #2  and  #4  are mirror 

images of elements #3 and #5, respectively. The design of the  individual airfoils  is accomplished with 

the  help  of  PROFOIL,  a  multipoint  inverse  airfoil  design  code  [12–15].  The  details  of  which  are 

presented later in this paper. The GUI is used to define initial airfoil geometries and load them into the 

design space, each airfoil element at a time, by altering the PROFOIL  input script to generate the  IPS 

airfoil elements. The designer, afterwards, has the ability to position each element into its appropriate 

space  and  generate  the multi‐element  IPS  configuration.  This  positioning  ability  is  accomplished  by 

implementing translational, rotational, and scaling functions. To give the designer more precision while 

designing, the amount by which the element is positioned can be specified to the level of first decimal 

point. The  synthesis engine deals with a 2‐D design  space  (x, y). To move an airfoil element,  spatial 

increments  dx  and  dy  are  added  to  the  original  coordinates  (x,  y)  of  the  airfoil  to  obtain  the  new 

coordinates (x', y’) as follows: 

x’ = x+ dx , y’= y + dy    (6) 

To  rotate  an  airfoil  element,  the  transformation  equations  for  rotation  about  a  specified  rotation 

position (xr , yr) are given by: 


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cos)(sin)('

sin)(cos)('

rrr

rrr

yyxxyy

yyxxxx




     (7) 

where    is the rotation angle. To rescale an airfoil element, the transformation equations for scaling 

about a fixed reference point (xf , yf) are given by: 

yff

xff

syyyy

sxxxx

)('

)('




     (8) 

where sx and sy are the scale factors in the x and y directions, respectively. In this study, (xr , yr) and (xf , 

yf) are taken to be the trailing edge coordinates of the airfoil element. Moreover, sx and sy are taken to 

be equal to preserve the original airfoil shape. 

As mentioned earlier, symmetry about the engine centerline requires that only elements #1, #2 and #4 

be designed since element #2 and #4 are mirror images of element #3 and #5, respectively. Thus, once 
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and engine inlet surfaces are available in literature [35–40]. The same approach has been used in this 

study. The different forces acting on a particle are based on the body reference system which differs 

from the wind axis system by the angles of attack. If  pr  and  pV  represent particle position and velocity 

vectors with respect to the body reference frame, the particle momentum equation can be written as: 

ga
p

p FF
dt

rd
m 

2

2

     (9) 

where  pm  is the particle mass,  aF  the aerodynamic force (pressure and shear) and  gF the gravity 

force. The gravity force is related to the weight of the particle as follows: 

)cos(sin)cos(sin kigVkigmF pppg


    (10) 

where  g  is  the  gravitational  acceleration.  The  aerodynamic  force  is  due  to  the  pressure  and  shear 

forces acting on the particle surface. If we consider  pS  as the particle surface and  n

 the normal vector 

on  the particle surface and  pk

  the direction of  the  local vertical axis,  the aerodynamic  force can be 

expressed by the relation: 

 
pp SS

aa dSndSngzpF
  )(             (11) 

The term relating the gravity force is rewritten as: 

)cossin()( kigVkgVdVgzdSngz pappa

V

a

S

a

pp

      (12) 

where  pV  is the particle volume. The others terms of the Eq. (11) can be written in two parts. The first, 

in the same direction as the velocity U

(which is the flow velocity in the body reference frame), is the 

drag, while the second term, in the direction  perpendicular to  ,U

 is the lift. Here  a  is the density of 

air, and p the ambient pressure. Studies indicate that there is no lift if the particle does not have a 

rotational movement and keeps an axisymmetric shape along the U

 direction, and if the flow is 

irrotational. On the basis of this assumption, the lift force can be treated as zero and thus only the drag 

force needs to be considered. Moreover, because the small size of the particles is in the range where 

shear forces cannot be neglected, the drag force evaluation needs to consider both pressure and shear 

forces. Since, such a calculation can be very demanding, a more convenient and commonly used 



method is to use some form of empirical correlation for the drag coefficient of particle. As mentioned 

earlier, in the present investigation, the drag coefficient correlation of Brown and Lawler, Eq. (2), is 

used to determine the drag force from Eq. (1). Finally, the aerodynamic force is given by the following 

relation: 

UUSCkiVgF dapaa




2

1
)cossin(    (13) 

Substituting  the  above  expressions  for  both  aerodynamic  force  and  gravity  force  in  the  particle 

momentum equation, Eq. (9), yields:  
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dt

rd
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pp




2
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By assuming  that  the particle surface area and volume are  4/2
eqDS   and  6/3

eqp DV  ,  respectively, 

and  that  the Reynolds number based on equivolumetric particle diameter Deq  is  aeqa UD  /Re  ,  the 

previous equation can be rewritten as 

U
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Finally,  introducing  two  parameters  papg gK  /)(    and  )18/(2
aeqpa DK    in  the  above  equation 

and noting that  pa VVU 


, yields: 
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where  kwiuV aaa


 . Note  that  this second‐order differential equation  is nonlinear because of  the 

term  )24Re/( ad KC ,  which  depends  on  the  particle  position  and  the  velocity.  The  difficulty  to 

determine  the  term  )24Re/( ad KC suggests  that  a  numerical  technique  must  be  employed  to 

integrate the momentum equation, Eq. (16).  

The well‐known fourth‐order Runge‐Kutta method [41]  is used to  integrate the momentum equation. 

For this purpose, the momentum equation is written as 
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where kwKiKu agga
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The above momentum equation, which  is a  second‐order differential equation,  can be decomposed 

into two first‐order differential equations: 

p
p

ppp
p V

dt

rd
VrfV

dt

Vd
 and),(


    (18) 

Starting with  an  initial  particle  position  ),( ,,, ipipip zxr 


  and  velocity  ),( ,,, ipipip wuV 


,  the  new  postion 

),( 1,1,1,   ipipip zxr


 and velocity  ),( 1,1,1,   ipipip wuV


 are calculated with the aid of the following relations 

based on the Runge‐Kutta method: 
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  (19)  
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6

1
4321,1, kkkkVV ipip 


   (20) 

The four coefficients  321 ,, kkk  and  4k in the above equation are given by: 

  ),( ,,1 ipip Vrfk
   (21) 

  )
2

1
,

2
( 1,,,2 kVVrfk ipipip 

     (22) 

)
2

1
,

42
( 2,1,,3 kVkVrfk ipipip 

    (23) 

),
2

( 3,2,,4 kVkVrfk ipipip 
     (24) 

where    is  the  integration  time  step.  This  time  step must  neither  be  too  small  to  result  in  a  long 

computation time nor too large that it leads to inaccuracies in computation. A set of initial conditions 

are required to start the  integration. These  initial conditions are taken at an upstream point  in space 



where  the  flow  is unperturbed,  that  is,  the  flow velocity at  this point must not differ  from  the  free 

stream  V  value by more than 1%. The following relation gives the initial velocity of the particle: 

000 UVV ap    (25) 

With 
0

aV  the flow velocity in the unperturbed flow, that is  V , and  0U the terminal velocity of falling 

particle. The terminal velocity  0U  can be calculated with the relation 

ga
d KKU

C
0

24

Re
  (26) 

If we consider particles with an equivolumetric diameter between 10 m and 80 m, the Stokes  law 

can  be  applied  and  the  previous  equation  becomes  ga KKU 0 .  Consequently,  the  initial  particle 

velocity is 

 uu p
0  and   gap KKww  

0   (27) 

If the equivolumetric diameter  is greater than 80 m, the previous equation becomes  inaccurate and 

the  velocity  calculated  is  greater  than  the  true  velocity.  By  using  the  calculated  velocity  in  the 

momentum equation, acceleration results that ultimately leads to the particle terminal velocity. 

The particle  trajectories are  initiated at a distance of about  five  chord  lengths  (of  the middle airfoil 

representing  the  engine  centerline)  and  are  calculated  until  they  either  impact  any  of  the  airfoil 

elements or go past around  it. The  location of the particle  impingement point on any airfoil element 

surface is determined using a systematic search approach. While the particle is upstream of any airfoil 

element, no impact or impingement search is performed. Once the particle reaches the border or the 

bounding box around any of  the elements along  the x‐axis, a  search  is  initiated  that  checks  for any 

impingement on surface panels of all elements with the knowledge of the particle position (x, z). This is 

accomplished as follows. First of all, the particle trajectory is assumed to be a straight line, from the old 

position (xi, zi) to the new position (xi+1, zi+1). Each airfoil element surface is represented by means of a 

number of flat and straight panels. In order to determine whether an impact has occurred on a panel 

[represented by the vertices (x1, z1) and (x2, z2)] or not, the following two conditions are verified: 

      1min  ixx  and  maxxxi  ,  1min  izz  and  maxzzi    (28) 



with  ),max( and ),max( ),,min( ),,min( 21max21max21min21min zzzxxxzzzxxx  . When  all  of  the 

above conditions are satisfied  for a panel,  the  impact  takes place on  that panel. The  location of  the 

impact point is calculated by considering the particle trajectory parametric equations given by: 

00101

00101

)(

)(

ntzzztzz

ltxxxtxx

iiiii

iiiii







  (29) 

where  ),( 00 nl   is  the  trajectory direction vector and  t0  is  the parameter  related  to  that  trajectory. All 

points that belong to the trajectory corresponding to the impingement or impact must satisfy 10 0  t . 

Similarly, the parametric equations for each panel are: 

1132112

1122112

)(

)(

ntzzztzz

ltxxxtxx




   (30) 

And all points located on the panel must satisfy the additional condition: 10 1  t . Hence, the two 

parameters t0, t1 determine whether the particle trajectory intercepts a surface panel or not. Numerically, 
t0 is calculated first and checked to see if it satisfies the condition 10 0  t . If this condition is satisfied, 

only then t1 is calculated to verify whether there is any impact on the panel. The coordinates of the 
impact point are found from t0 and (l0, n0).  

Once an impact has been located, the particle incident angle 1 with respect to the panel along with its 

velocity components (V1, Vn1, Vt1) are calculated. The rebound angle 2 and velocities (V2, Vn2, Vt2) are 
then determined from the restitution ratios given by Eq. (5). The new particle location is determined 
after impact and rebound from where once again the particle momentum equation is used to track 
particle after impact. This step is repeated after each impact till the particle crosses a pre-selected 
location along the axial direction, typically past the entrance to the engine core flow which in the present 
investigation is fixed at the trailing edge location of the outer elements #4 and #5. The entire trajectory, 
impact and rebound procedure is repeated for each sand particle released in the flow from different 
upstream locations (y0) along the y-axis while keeping a constant upstream distance of five chord lengths 
(x0 = –5c). Thus, the impingement regions on individual elements are determined by an appropriate 
sweep of the y-axis.  

3.3 The Multi‐Point Inverse Design Function 

The  inverse design function  is used for  interactive design of the element geometries. The first step  in 

this process  is to design  individual airfoil geometries of:  (a) central hub, element #1  in Fig. 9,  (b) the 

engine core, elements #2 & #3 in Fig. 9, and (c) the engine nacelle, elements #4 & #5 in Fig. 9. Taking 

advantage of  symmetry about  the engine centerline axis, only elements #1, #2 and #4 are designed 

since elements #2 and #4 are mirror images of elements #3 and #5, respectively. As mentioned earlier, 



t

a

d

d

t

t

3

P

t

a

H

d

d

A

o

the design o

airfoil design

design space

designer, aft

the multi‐ele

the design of

3.3.1 The PR

PROFOIL [15

the direct de

and then an

Here  the air

direct appro

defining diffe

An inverse a

of  desired  v

of  the  indivi

n  code  [15]

e, one airfoil

terwards, ha

ement  IPS c

f the IPS geo

ROFOIL Code

5] is a low sp

esign appro

alyzed to de

rfoil  shape  is

ach is that t

erent airfoil 

irfoil design

velocity  dist

idual  airfoils

.  The GUI  is

l element at

as the ability

onfiguration

ometry, deta

e 

peed airfoil d

ach.  In  the 

etermine a d

s adjusted u

he designer 

shapes to ac

Figure 11

Figure 12

technique i

ribution(s)  (

s  is  accomp

s used  to de

t a time, by 

y to position

n. Since  the 

ails of the m

design code

direct desig

desired ana

until  the des

spends a gr

chieve the d

1:  Direct ap

2:  Inverse ap

s one in wh

(Fig.  12)  sub

lished with 

efine  initial 

altering the

n each eleme

multi‐point

ethod are pr

. It employs 

gn approach 

lysis propert

sired analys

reat deal of t

desired analy

pproach to a

pproach to a

ich the airfo

bject  to  cer

the help of

airfoil  geom

e PROFOIL in

ent into its 

t  inverse de

resented ne

the inverse

  (Fig. 11),  th

ty such as v

sis property 

time going t

ysis property

irfoil design

airfoil design

oil geometry

rtain  constr

f PROFOIL, 

metries  and 

nput script fo

appropriate

sign method

ext.   

e design app

he airfoil sh

velocity distr

is obtained

through a hit

y.  

 

n [15] 

 

n [15] 

y is obtained

aints.  The m

a multipoin

load  them 

or that elem

e space and 

d plays a ke

roach as op

ape  is speci

ribution,  lift

. A drawbac

t‐and‐trial p

d from a spec

method  is  b

t  inverse 

into  the 

ment. The 

generate 

ey  role  in 

posed to 

ified  first 

t or drag. 

ck of  the 

rocess of 

cification 

based  on 



c

c

m

o

f

c

t

d

f

d

t

t

C

a

f

F

w

s

A

conformal  m

conformal tr

multi‐point d

of slot‐suctio

flow around

circle is easil

the mapping

design probl

from  the  ai

distribution, 

the mapping

the basic the

Consider the

around an ar

flow of unit v

( ) iF e  

where  = 4

stagnation p

And the com

mapping  of 

ransformatio

design by Se

on airfoils. T

 an arbitrar

ly determine

g follows the

lem  is  to de

rfoil  shape. 

it  is more c

g derivative 

eory of the g

e flow about

rbitrary airfo

velocity at a

2

ie i


 


 

4sin  is the

oint at  = 1

mplex velocit

flow  aroun

on. The meth

elig and Mau

The basis of

y airfoil may

ed, it remain

e flow or mo

etermine  th

Furthermo

convenient t

is known, th

generalized m

t the unit cir

oil in the z-p

an angle of at

ln  

e circulation

1. The front s

Figure 1

ty is given by

nd  a  circle  (

hod was firs

ughmer [13]

f  the  inverse

y be mappe

ns only to fin

ore specifica

e mapping 

re,  since  th

to find the m

he airfoil sha

multi‐point i

rcle centered

plane via z =

ttack  abou

n strength re

stagnation p

13: Mapping

y 

(known)  to 

t proposed b

], and furthe

e airfoil desi

ed  to  the  flo

nd the trans

ally the velo

from  the  sp

he mapping 

mapping de

ape  is then 

nverse airfo

d at the origi

= z(), see 

ut the unit cir

equired to s

point is at  

g from circle 

that  aroun

by Eppler [1

er by Saeed 

ign  techniqu

ow about a 

sformation o

city distribu

pecified  airfo

derivative 

rivative  inst

easily deter

oil design tec

in in the -p

Fig. 13. The

rcle is then g

satisfy the K
sie   where

to airfoil pl

nd  the  airfo

12] and later

and Selig [1

ue stems  fro

circle. Since

or the mapp

ution, the ob

oil  velocity 

directly  rel

ead of the m

rmined. In th

chnique is br

plane that is

e complex p

given by  

utta conditi

e s =  + 2

 

ane. 

oil  (desired) 

r extended to

14] to includ

om  the  fact 

e  the  flow a

ing. Moreov

bjective in an

distribution 

ates  to  the

mapping  itse

he following

riefly describ

s mapped to 

potential for

(31)  

on by fixing

.  

through 

o include 

de design 

that  the 

bout  the 

ver, since 

n inverse 

  and not 

  velocity 

elf. Once 

g section, 

bed.     

the flow 

r uniform 

g the rear 



1
1 1

si
idF e

e
d




  
  

    
  

 (32) 

which on the circle ie    becomes 

** ( / 2 ( ))4sin cos ( )
2 2i

i

e

dF
e

d 

   



   


  



       
   

 (33) 

where 

*
*

*
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 

     
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 
  

 (34) 

Here *()  is the design angle of attack for a single‐point design. For multi‐point design, *() can be 
considered  as  a  piecewise  function,  i.e.,  a  constant  design  angle  of  attack  could  be  used  for  each 

segment on the airfoil thereby allowing a distribution of angles of attack specifications along different 

segments.  Since the velocity distribution corresponds to the lift coefficient which in turn depends on 

the angle of attack, the velocity distribution along different airfoil segments can be related to different 

angle  of  attack  conditions,  i.e.,  *()  or  Cl*().  A  good  approximation  is  given  by  Cl
*()  = 

2(1+0.78t/c)sin*(), where  t/c  is  the  airfoil  thickness‐to‐chord  ratio  and *()  corresponds  to  the 
zero‐lift line. The resulting airfoil will, therefore, exhibit the design characteristics (velocity distribution 

v*() and Cl*()) when operated at  the corresponding *(). Typically, good performance  is  required 

over  a  range  of  angles  of  attack.  For  example,  high‐lift  (high  angle  of  attack)  performance may  be 

required as well as low‐lift (low angle of attack). Thus, for instance, upper surface velocity distribution 

can be prescribed  for a high angle of attack while simultaneously  lower surface velocity distribution 

can be prescribed for a low angle of attack. This multi‐point inverse design process is illustrated in Fig. 

14 where A, B and C correspond to multiple design requirements based on, for example, the different 

flight segments of an aircraft. 

 
Figure 14: The multi‐point inverse airfoil design process. 



The derivative of the mapping function on the unit circle is assumed to be of the form 
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which must satisfy three conditions: the airfoil trailing-edge angle must be finite, the flow at infinity 
must be unaltered, and the airfoil contour must close. These conditions on the mapping lead to the 

integral constraints [12, 13] that must be satisfied for multipoint inverse  airfoil design. Here  is the 
finite trailing edge angle.  

The complex velocity in the z-plane on the boundary of the airfoil is expressed as 
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To relate v*() and *() to the series coefficient of the mapping derivative, the complex velocity is 
written alternatively as 
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 (37) 

Substituting Eqs. (33), (35) and (36) into Eq. (37) and taking the natural logarithm of the resulting 
equation yields the following results 

*
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 (38) 

where 0 2   . Thus, the specification of velocity v*() and the angle of attack *() uniquely 

determines P(). Alternatively, specifying the airfoil flow direction *() and *(), uniquely determines 

Q(). Since P() and Q() are conjugate harmonic functions, then from either one the corresponding 

harmonic function is determined through the Poisson's integral formula exterior to the circle. Once P() 

and Q() are known, the airfoil coordinates x() and y() are then obtained through quadrature. 

 

 



3.3.2 Multipoint Design Capability of the Theory 

The function P() depends only on  and is defined by specifying velocity distribution v*() and the 

angle of attack distribution *(), now called the design velocity and the corresponding design angle of 

attack distributions, respectively. Since it is only necessary that P() be continuous, a discontinuity in 

any one or a combination of the design variables, i.e., v*() and *(), must be compensated by a 
corresponding discontinuity in any one or a combination of the remaining design variables. This is the 
most important point of the theory, and it is on this basis that the multipoint design is accomplished. 
Thus, the airfoil can be divided into a number of segments along which the design velocity distribution 

along with the design values for *() are specified. It is helpful for design purposes to let *() be 

constant over any given segment; whereas, v*() should be allowed to vary in order to obtain some 
desired velocity distribution. Then, in order to ensure continuity between segments, the following 
condition must be satisfied. 

( ) ( )i iP P    (39) 

or from Eq. (38),               
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* *
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 (40) 

where i is the arc limit between segments i and i + 1. For a five-segment airfoil, Eq. (40) will result into 
four relations that are commonly referred to as continuity constraints. The continuity constraints must be 
satisfied at the junction of the segments except at the trailing edge. Thus, different design parameters 

[e.g., angle of attack distribution *()] may be specified with respect to different segments on the circle 
yielding a multipoint design.  

The specification of the velocity is not completely arbitrary and must satisfy certain integral constraints 
that arise due to the conditions on the mapping. These constraints come from the requirement on the 
mapping that the airfoil trailing edge must be closed and the velocity in the far-field must approach the 
free stream value. These conditions are commonly referred to as integral constraints and are 
mathematically expressed as: 
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dz
d

d

dz
dz

CCz

 (41) 

where  Cz  and  C  are  contours  about  the  airfoil  and  circle,  respectively.  Thus,  application  of  the 

constraints to Eq. (35) suggests that the integral constrains are satisfied if and only if 
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Eq. (40) at the junction of the segments (s1 through s4 in Fig. 15), another five free parameter must be 

introduced to obtain a solution. These five parameters are the velocity levels at the junctions based on 

the  desired  velocity  distribution  v*()  along  each  segment.  Typically,  only  the  first  velocity  level  is 

specified and the rest are obtained from the four continuity constraints. Practically any desired airfoil 

property  such  as  camber,  thickness  and  pitching moment  coefficient  can  be  incorporated  into  the 

inverse  design  system with  iteration  on  some  inverse  design  parameter.  For  example,  the  pitching 

moment at a given angle of attack may be specified by adjusting the first velocity level. 

3.3.4 Linking the Synthesis and Analysis Functions 

The analysis function is linked to the synthesis function via the program GUI. In the GUI, two controls 

namely: (a) Flight conditions and (b) Analyze IPS are  included that as their name  implies facilitate the 

task  of  specifying  the  flight  and  ambient  conditions,  and  performing  the  analysis,  respectively.  The 

analysis engine outputs particle trajectory data which is then displayed in the GUI design box (Fig. 16).  

Figure 17 shows a 3D rendering of the IPS system along with particle trajectories after an analysis run. 

 

Figure 16:  GUI showing IPS system and particle trajectories after an analysis run. 



 

Figure 17: A 3D rendering of the IPS system showing particle trajectories 

3.4 The Optimization Function 

3.4.1 The Objective Function and Design Constraints 

To  carry out  the optimization of  the  IPS  system, an appropriate objective  function must be defined 

along with  the constraints. The objective  function chosen  in  this study  is  the engine  inlet mass  flow 

rate. The constraints could be  in the form of operational conditions and geometric shape. Additional 

constraints  such  as  engine  or  inlet  diameter,  length  of  the  various  elements,  etc.  could  also  be 

specified to achieve realistic  IPS profiles.  In this case, the design problem would be to determine the 

geometry of the IPS system which satisfies the objective function along with the specified constraints. 

The design would  then be achieved by an appropriate  inverse design, orientation and scaling of  the 

airfoil elements. The design (shape or profile) of  individual elements could  in turn be controlled by a 

specific  choice  of  airfoil  camber,  thickness,  and/or  airfoil  pitching  moment,  i.e.  airfoil  shape 

parameters. 

Hence, the optimization problem at hand involves a vast number of variables that all need to be linked 

to the objective  function and simultaneously accounted  for. To accomplish this task, a multi‐variable 

optimization scheme is adopted. The airfoil positioning (translation, orientation and scaling) and airfoil 

shape parameters (airfoil camber, thickness, and/or airfoil pitching moment) are communicated by the 

synthesis function to the optimization function to evaluate the objective function. A new IPS geometry 

is obtained after each design iteration. To optimize the IPS design for given operational conditions and 

a given engine requirement mass flow rate, the output of the objective function must be minimized to 

zero. The objective function’s general algorithm is given below in Fig. 18.  

function objective = ips_ObjFun(X) 
change positioning property 1 by (X(1)) 
……………………………………. 



change positioning property n by (X(n)) 
change element shape property 1 to (X(n+1)) 
………………………………….... 
change element shape property m to (X( n+m)) 
if geometry constraints are met 
    Analyze IPS and output the mass flow rate   
    if the mass flow rate requirement and trajectory analysis limitations are met 
        objective= ips_inlet 
    else 
         objective=penalty 
    end 
else 
    objective= penalty 
end 
change positioning property 1 by (-X(1)) 
……………………………………. 
change positioning property n by (-X(n)) 

Figure 18: The objective function algorithm. 

3.4.2 The Optimizer  

After  implementing  an  appropriate  objective  function,  the  next  step  was  to  choose  a  suitable 

optimization method. This method should have the ability to search the design space and minimize the 

given objective  function. Since  the objective  function  is non‐linear and non‐continuous and contains 

non‐linear constraints, the design space needs to be searched in a random manner so that it would not 

get locked to a local minimum. Such traits are found in heuristic or constrained direct search methods 

[42] since these methods do not require any information about the gradient of the objective function. 

In contrast to the more traditional optimization methods that use  information about the gradient or 

higher derivatives to search for an optimal point, direct search method searches a set of points around 

the current point, looking for one where the value of the objective function is lower than the value at 

the current point. The direct  search method can be used  to  solve problems  for which  the objective 

function is not differentiable, stochastic, or even continuous.  

In MATLAB,  the  direct  search method  is  implemented  in  a  generalized  pattern  search  algorithm  or 

function  in  conjunction with  the  Genetic  Algorithm  toolbox.  This method  or  function  is  known  as 

Pattern Search function and was chosen was chosen to optimize the IPS design [43]. In the problem at 

hand, non‐linear constraints are present, which are not supplied by the current version of the toolbox, 

which is why these constraints (the mass flow rate constraint in this case) were implemented inside the 

objective function as penalties if not satisfied.  

The optimizer requires an initial guess (initial design) which is close to or inside the feasible region so 

that  it would  converge  and would  not  get  locked  into  a  local minimum.  To  solve  this  problem,  an 

additional program function  is used which gives the designer the ability to optimize only for the  inlet 



mass  flow  rate  required.  Use  of  this  function  has  been  found  to  yield  a  good  initial  design.    The 

function moves elements #2 and #3 in the y‐direction, changing the inlet area, and analyzes the IPS for 

the  inlet mass  flow  rate  and  results  in  a design with  an  inlet mass  flow  rate  very  close  to  the one 

required by the engine. 

Results and Discussion 

This  section  presents  some  of  the  results  on  both  analysis  and  design  of  IPS  system.  The  analysis 

examples  are  shown  first  followed  by  a  few  design  examples.  The  examples were  performed  on  a 

computer with a 3 gigahertz  Intel Core 2 Extreme 6800, with a 2 gigabyte 800 MHz  ram.  In all  the 

problems, the angle of attack was kept at 0 deg and the free stream velocity was set to 40 m/s. The 

type of sand particles was set either to very fine or medium. 

4.1 Analysis Examples  

Figure 19 shows comparison of analysis example  in which medium sand particles were allowed to (a) 

impact  only  without  rebound,  and  (b)  rebound  after  impact.  As  evident  from  the  figure,  the 

rebounding particle may easily find their way into the core flow of the engine and hence consideration 

of  rebound characteristics  is  important  for both analysis and design of  IPS system. The new analysis 

routine  has  also  been  improved  to  consider  only  those  particles  that  enter  the  engine  between 

elements #1 and #4 or #5. 

   

 (a)            (b) 

Figure 19: Comparison of particle trajectories: (a) Without rebound, (b) With rebound. 
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Figure  20  shows  sand  particle  trajectories  for  three  different  particle  sizes,  namely:  (a)  fine,  (b) 

medium, and  (c)  coarse  sand. For  the  IPS  configuration  shown  in  the  figure,  the  coarse  sand  seems 

likely  to enter  the engine core. However,  the cases  reported by Saudi Aramco Aviation  suggest  fine 

sand to be the root cause of erosion in turbo‐machinery. 

4.2 Design Examples  

4.2.1 Example 1: A Three‐Variable Optimization Case 

In this example, three variables were optimized, and were given upper and lower bounds as shown in 

Table 1. Figure 21(a) shows the un‐optimized design in which sand particle trajectories are entering the 

engine core flow in between elements #1 and #2. The mass flow rate of the un‐optimized design is 45 

kg/s  and  the  un‐optimized  design  variable  values  are  given  in  Table  1.  The mass  flow  rate  engine 

requirement was set to a value of 43 kg/s.  

In  this  example,  the  thickness  to  chord  ratio  of  element  #1  was mainly  used  to  offset  the  sand 

trajectories  and  directing  them  away  from  the  engine  core  flow.  The  computational  time  for  the 

optimization run was 25 minutes. Figure 21(b) shows the optimized IPS design. The engine core flow is 

free of sand particles and that the particle trajectories stay clear of the engine core. The mass flow rate 

of  the optimized design  is 42.95 kg/s which are close  to  the required mass  flow  rate. The optimized 

design variable values are given in Table 1.  

Table 1: Three‐variable optimization constraints and results 

Element 

# 

Variable 

# 
Shape property 

Lower 

bound 

Upper 

bound 

Un‐

optimized 
Optimized 

1  1  Thickness  20%  45%  25%  45% 

2,3  2 
movement  in  x 

direction  
‐0.2  0.5  0  0 

   3 
movement  in  y 

direction 
‐0.1  0.5  0  ‐0.05 

Objective function 
mass  flow  rate 

(kg/s) 
43  ‐  45  42.95 

 



        

   

(a)            (b) 

Figure 21: Three‐variable optimization example: a) Un‐optimized case. b) Optimized case 

5.2.2 Example 2: A Nine‐Variable Optimization Case 

In this example, 9 variables were optimized, and were given upper and lower bounds as shown in Table 

2. Figure 22(a) shows the un‐optimized design, in which sand particle trajectories are hitting the lower 

surface of element #2 and the upper surface of element #3 as they enter inside the engine. The mass 

flow  rate of  the un‐optimized design  is 6.776  kg/s  and  the un‐optimized design  variable  values  are 

given in Table 2. The mass flow rate engine requirement was set to 5.5 kg/s.  

The  computational  time  for  the  optimization  run  was  three  hours  and  thirty  minutes.  After 

optimization,  the  objective  function was minimized  to  zero.  Figure  22(b)  shows  the  optimized  IPS 

design. A close‐up view of element #2 of the optimized design (Fig. 22) shows clearly that the particle 

trajectories clear the engine inlet and only hit the upper surface of element #2.  The mass flow rate of 



the optimized design  is 5.5 kg/s which  is  the required mass  flow rate. The optimized design variable 

values are given in Table 2.  

Table 2: Nine‐variable optimization constraints and results 

Element # 
Variable   

# 
Shape property 

Lower 

bound 

Upper 

bound 

Un‐

optimized 
Optimized 

1  1  Thickness  20%  35%  34%  34.063% 

2,3  2  Camber  5%  15%  10%  5% 

  3  Thickness  8%  20%  8%  14.25% 

  4 
Pitching  moment 

coefficient 
‐0.3  ‐0.1  ‐0.18  ‐0.18 

  5  move in x direction  ‐0.2  0.5  0  ‐0.063 

  6  move in y direction  ‐0.1  0.5  0  ‐0.016 

4,5  7  Camber  5%  10%  6.8%  6.875% 

  8  Thickness  10%  20%  10.8%  10.875% 

  9 
Pitching  moment 

coefficient  
‐0.35  ‐0.2  ‐0.31  ‐0.3125 

Objective function  mass flow rate (kg/s)  4  10  6.776  5.5 

 

 

 

        



   

(a)            (b) 

Figure 21: Nine‐variable optimization example: a) Un‐optimized case. b) Optimized case 

Conclusions 

Several important conclusions can be drawn from the present investigation. 

a. A new and versatile method for the design of an IPS system is now available.  

b. Details  of  development  of  the  efficient  design  method  for  aircraft  engine  sand  separator 

systems are presented along with the methodology used to achieve practical designs of an IPS 

system. 

c. The design method makes use of state‐of‐the‐art and practical design and analysis techniques, 

such  as  the  inverse  aerodynamic  design methodology  that  also  takes  into  account  viscous 

effects to aid in the design of specific profile shapes for engine air intakes. The sand separator 

design  is  achieved by  giving  a  specific  contour  to  the  intake profile  (such  as  a highly  curved 

bend  in the duct) that the contaminants because of their  inertial momentum are forced away 

from the central flow.  

d. Since the sand particles can rebound of the air  intake walls and enter the engine, the method 

takes into account sand particle rebound or restitution characteristics in the design.  

e. The overall design is accomplished with the aid of optimization techniques in both the inverse 

aerodynamic design as well as in the sand separator system design.  

f. In  addition,  to  facilitate  the design,  several numerical programs  and  graphical user  interface 

have been developed to aid in the design and analysis of aircraft engine sand separator systems 

in an interactive manner.  

g. The method has the capability to: 1) Design  individual airfoil elements, 2) Orient and arrange 

airfoils to form a multi‐element airfoil based IPS system by employing translational, scaling and 

rotational functions, 3) Carryout 2D flow and trajectory analysis of multi‐element airfoil based 



IPS system including impact and rebound off surfaces, and 4) perform design optimization using 

pattern search – a genetic algorithm based optimization technique.  

h. The design of individual airfoils is achieved through the use of the PROFOIL code, a state‐of‐the‐

art multi‐point  inverse airfoil design program. Multiple airfoils are arranged  to  form a multi‐

element airfoil based IPS system subject to geometric constraints.  

i. A  multi‐element  airfoil  flow  analysis  capability  has  been  developed  and  used  for  particle 

trajectory analysis component of the program.  

j. For  the  optimization  component  of  the  program,  a  computational  objective  function  was 

successfully  implemented and coupled with a pattern search optimizer  located  in the Genetic 

Algorithm and Direct Search toolbox  in MATLAB. Design and optimization was achieved using 

multi‐variable optimization.  

k. Two design examples are presented to illustrate and demonstrate the design method.  

l. The study paves way for incorporating erosion in the design in a follow‐up project. 
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