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Ⅰ. 서  론

항공기의 초기 설계 단계 및 운용 단계에서 항공

기의 표면온도를 미리 예측하는 것은 항공기의 생존

성을 확보하기 위한 매우 중요한 과정이다. 특히, 초

음속 이상의 고속 항공기에서는 비행 중에 충격파가 
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ABSTRACT

The ability to calculate aerodynamic heating and surface temperature is essential to ensure 

proper design of aircraft components in high speed flight. In this study, various empirical 

formulas for efficiently calculating aerodynamic heating of aircraft were first analyzed. A simple 

computational code based on empirical formulas was developed and then compared with 

commercial codes; ANSYS FLUENT based on the Navier-Stokes-Fourier equation, and 

ThermoAnalytics MUSES based on an empirical formula. The code was found to agree well 

with the results of FLUENT in the wall and stagnation point temperatures. It also showed 

excellent agreement with MUSES, within 1% and 5% in temperature and heat flux, respectively.

초   록

고속으로 비행하는 항공기의 구성품에 관한 적절한 설계를 위해서는 공기역학적 가열과 표면 온

도를 계산하는 능력이 필수적이다. 본 연구에서는 항공기의 공력가열을 효율적으로 계산하기 위한 

다양한 경험식들을 분석한 다음, 경험식에 기초한 전산코드를 개발하였다. 계산된 결과는 Navier- 

Stokes-Fourier 방정식 기반의 ANSYS FLUENT와 경험식에 기초한 ThermoAnalytics사의 MUSES 

코드의 결과와 비교하였다. FLUENT의 계산결과와는 벽면 및 정체점 온도에 대해 매우 일치하였

다. MUSES 코드와도 온도와 열유속에서 각각 1%, 5%의 차이를 보여주어 매우 근접한 결과를 보

여 주었다.
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발생하고, 충격파 이후에 점성 경계층을 거치며 공기

가 감속됨에 따라 발생하는 높은 정적 온도로 인해 

항공기의 표면온도가 상당히 높아진다. 적외선 신호

는 온도의 네제곱에 비례하여 증가하기 때문에 높은 

온도의 항공기 표면은 적외선 신호 또한 매우 높은 

값을 방출하게 된다. 이는 곧 적외선 유도 미사일에 

대한 항공기의 생존성과 직결 된다[1-3]. 적의 미사일

로부터 생존성을 확보하기 위해서는 적외선 신호를 

분석하는 과정이 필수적이고, 정확한 적외선 신호 분

석을 위해서는 공력가열 관한 예측이 매우 중요하다.

비행체가 고속으로 비행함에 따라 표면온도가 상

승하는 것을 공력가열 현상이라고 한다. Fig. 1에 나

타낸 바와 같이 비행체의 온도는 속도에 비례하여 

급격히 상승한다[4]. Fig. 2는 전투기의 비행영역을 

나타내며 전투기는 해당 비행영역에서 고속으로 운

용됨에 따라 일부 비행영역에서는 불가피하게 공력

가열 현상을 겪게 된다. 따라서 항공기의 안전한 운

용을 위해서는 항공기의 공력가열을 정확히 분석하

는 것이 중요하다. 

공력가열을 예측하기 위한 방법으로는 실험적 방

법과 해석적 방법이 있다. 실험적 방법은 가장 실제 

현상에 근접한 결과를 낼 수 있지만, 비용 및 시간적 

측면에서 소모가 크다. 이를 극복하기 위해 전산유체

역학을 이용한 해석적 방법이 상호보완적으로 이용

되는 추세이다[5]. 해석적 방법에는 3차원 Navier- 

Stokes-Fourier 방정식을 직접 해석하는 기법[6]과 간

단한 상관관계로 표현되는 경험식을 사용하여 계산

하는 방법이 있다. 

해석적인 방법 중 Navier-Stokes-Fourier 방정식을 

이용하여 Fig. 2와 같은 각 비행영역을 구성하는 모

든 지점들에 대해 계산할 경우 상당히 오랜 시간이 

소요된다. 하지만 이러한 많은 비행 시나리오들을 매

우 신속하게 계산해야 하는 경우가 있다. 경험식을 

Fig. 1. Effect of speed and altitude on 

aerodynamic heating

Fig. 2. Flight envelope of an aircraft

사용할 경우 Navier-Stokes-Fourier 방정식을 직접 해

석하는 방법보다 시간 측면에서 매우 우월하고, 많은 

검증을 통해 정확도를 향상시킬 경우 높은 신뢰도를 

확보할 수 있다. 이러한 이유로 MUSES, RadthermIR 

등 해외의 적외선 신호 분석을 위한 상용 SW는 경

험식을 이용하여 공력가열을 계산한다[7]. 

항공기의 공력가열에 관한 연구는 국내외 다수 연

구자들에 의해 다양하게 진행되어 왔다. 1956년 Lees 

[8]는 극초음속 비행 조건에서 반구 형상에 대한 층

류 열전달을 계산하였다. 고속비행으로 인한 고온조

건에서 해리와 재결합을 포함하며, 화학반응이 매우 

빠르다고 가정하여 열역학적 평형 조건을 사용하였

다. 1957년 Beckwith[9]는 마하수 2부터 4.15 사이의 

반구 형상에 대한 공력가열 열전달을 계산하였다. 층

류와 난류 범위에서 근사식과 비교하였다.

1958년 Fay와 Riddell[10]은 극초음속 조건에서 정

체점의 열전달에 대해 계산하였다. 화학적 평형 조건

과 비평형 조건에 대해 모두 계산하였으며, 비평형 

조건의 경우 촉매 및 비촉매 벽면 조건을 모두 고려

하여 계산하였다. 또한 정체점에서 평형 조건인 경우 

경계층을 통한 열전달을 간단한 상관 공식에 의해 

정확하게 계산할 수 있음을 입증하였다. 

1958년 Goulard[11]은 극초음속 조건에서의 정체점 

열전달 계산에서 촉매 재결합 속도를 계산하였다.  

Lees 및 Fay와 Riddell의 화학 반응률이 매우 빠르다

는 가정과는 달리 확산 시간에 비해 재결합 시간이 

크다는 경우를 가정하여 계산하였다. Reed[12]는 X-15 

항공기의 비행시험을 통해 표면과 구조의 온도를 측

정하고 연구하였다.

국내에서 수행된 연구로 Kim 등[13]은 Fay와 

Riddell 이론식 기반의 MINIVER 코드를 활용하여 

KSR-Ⅲ 로켓 표면의 온도 및 공력가열을 계산하였

다. Oh와 Park[14]은 MINIVER 코들을 이용하여 

KSR-Ⅱ 로켓의 비행 중 표면온도와 내부 탑재부 온

도를 이론적으로 예측하고 비행실험을 통해 비교하

였다. Cha 등[15]이 비행 마하수와 형상에 따른 공력

가열에 의한 항공기의 표면온도 변화에 대해 연구한 

사례가 있다.  
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본 연구는 비행체의 정체점에 관한 이전 연구자들

의 다양한 경험식을 분석하였다. 이러한 분석 중 

1959년 van Driest[16]의 경험식을 바탕으로 표면온도

와 열적 특성을 예측하였다. 고체 표면에 의한 적외

선 신호 분석 목적으로 항공기 Leading Edge와 

Nose의 공력가열 특성을 계산하였으며, 계산 결과는 

Navier-Stokes-Fourier 방정식 기반인 FLUENT SW의 

표면온도 및 정체점 온도에 대한 해석 결과와 비교하

였다. 또한 추가적으로 경험식 기반의 열분석 전용 상

용 SW와 열적 특성에 대한 해석 결과를 비교하였다.

Ⅱ. 비행체 공력가열 모델

2.1 경험식 기반 비행체 공력가열 모델

본 연구에서는 공력가열을 계산하기 위한 다양한 

경험식들에 대해 연구하였다. 1957년 Beckwith[9], 

1958년 Fay & Riddell[10], 1959년 van Driest[16]의 

경험식에 대해 연구하였으며, 각 경험식들의 공통되

는 부분과 차이점을 중점적으로 분석하였다. 세 경험

식 모두 정상 상태에서의 열전달은 연속성, 운동량 

및 에너지 방정식의 해에 따라 얻어진다. 




  


   (1)




 


 

 
   


(2)




 


 

 


 

 
   


(3)

식 (1), (2), (3) 방정식은 각각 연속성, 운동량, 에

너지 방정식을 의미한다. 방정식에서 와 는 임의

의 지점에서 (벽면에 평행)과 (벽면으로부터 수직) 

방향의 속도 성분을 의미한다.      와 는 

각각 밀도, 절대 점성, 열전도도, 일정한 압력에서의 

특정 열, 절대 온도, 단위 질량당 엔탈피, 압력을 나

타낸다. 

단위 시간당 단위면적에 대한 경계층으로의 열전

달률을 계산하기 위해 아래의 식을 이용한다.

  
 



 

 
 



 



(4)

 




′ (5)

여기서 하첨자 와 는 각각 경계층의 끝단 조건과 

벽면을 나타내며, ‘은 미분을 의미한다.   는 

Prandtl 수,   는 전단응력을 의미한다.

모든 계산에서 정체점 온도와 벽면 온도는 별개의 

온도로 구분되어 사용된다. 본 논문에서 정체점 온도

란, 유체의 흐름이 정지되어 운동에너지가 등엔트로

피 압축에 의해 유동 상태에서 정체 온도로 바뀌었

을 때 측정된 온도이다. 벽면 온도는 단열 벽 온도를 

의미하며, 열전달율이 0인 경우 자유류에 의해 계산

되는 온도이다. 각각  , 로 표기되며 두 물리 값

의 관계는 아래 식으로 표현된다.

 



∞


 


∞
 

(6)

여기서 ∞, r은 자유류의 마하수와 Recovery Factor

를 의미한다.

2.1.1 1957년 Beckwith의 경험식 기반 비행체 

공력가열 모델

Beckwith은 평형조건에서 해리가 존재하는 경우에 

임의의 2차원 물체에서 열전달을 계산하는 대략적인 

방법을 연구하였다. 사용된 계산 방법은 해리를 포함

하도록 수정된 일부 세부사항을 제외하고는 Kalikhman 

[17]의 방법과 유사하다. 

우선 경계층 방정식은 식 (2)와 (3)을 통합하고 식 

(1)을 함께 고려하여 다음과 같은 결과를 얻었다.
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
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∞
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
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
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
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(7)
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 
 









 






 






∞





× 
  

 



 
 






(8)

여기서 상첨자 는 정체점을 나타내며, 는 아래와 
표현된다. (하첨자 은 충격파 후면의 물리량을 나타

낸다.)

 









 (9)

완전 기체에 대한 계산은 표면 온도와 자유류 온

도의 비율이 약 0.7 미만일 때, 열 경계층의 두께가 

속도 경계층의 두께와 동일하다는 가정이 Brown과 

Donoughe[18]의 정확한 계산 결과와 일치함을 보인

다. 따라서 (7)과 (8) 방정식의 해에서 과 를 정

의할 수 있다.
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 

 









 (10)

여기서 는 속도 경계층 두께를 의미한다. 식 (7)과 

(8)을 이용하여 에 대한 방정식을 계산할 수 있다.

  


(11)

다음으로는 열전달률 식 (4)은 , 
, , 를 이용

하여 표현 가능하며 Nusselt에 의해 정체점 유동에서

는 아래와 같이 표현될 수 있다.










(12)

또한 해리 유무에 관계없이 평판에서 열전달을 계

산하고 Moore[19]의 결과와 비교함으로써, 벽면 온도

가 해리 온도보다 낮은 경우 평형유동에서 해리는 

열전달에 큰 영향을 미치지 않는다는 결론을 얻었다. 

평판 상에서의 열전달은 아래와 같이 표현될 수 있다.

 




 

 
 



 




(13)

위 식은 벽면 온도, 자유류 속도, 자유류 엔탈피에 

영향을 받고, 벽면 온도와 자유류 온도 모두 해리값 

이하인 경우에 해리에 의한 영향은 없다.

2.1.2 1958년 Fay & Riddell의 경험식 기반                   

 비행체 공력가열 모델

Fay와 Riddell은 확산 및 원자 재결합의 효과를 포

함한 초음속 유동의 경계층에 대해 연구하였다. 평형

과 비평형 상태에 대해 계산하였으며, 비평형의 경우 

촉매와 비촉매 벽면 조건을 고려하였다. 정지 경계층

(재결합 속도가 매우 느린 경우)에서 평형 경계층(재

결합 속도가 매우 빠른 경우)으로의 천이를 나타내는 

해결책도 제시하였다. 결과적으로 평형 정체점 경계

층을 통한 열전달은 간단한 상관 공식에 의해 정확

하게 계산될 수 있다고 결론지었다.

완전 기체에 대한 정상상태의 에너지 방정식으로부

터, 연속 방정식과 운동량 방정식을 이용하여 경계층

에 대한 비평형 상태의 에너지 방정식을 계산하였다. 

 


 × 


 

       

(14)

해당 방정식들을 국소점에서 사용가능하도록 Lees 

[8]가 제안한 Howarth 및 Mangier 변환 과정을 수

행하고, 종속 변수를 에 대한 함수로 변환하여 정

체점에 대한 계산 방정식으로 단순화시켰다. 결과적

으로 연속, 운동량, 에너지 방정식은 아래와 같이 정

리된다.

 
  

∞

   

(15)

    (16)

    



  

  
(17)

정체점에서의 열전달은 다음과 같이 표현된다.

     (18)

운동량 방정식과 위의 에너지 방정식을 이용하여 평

형 경계층에 대한 계산을 통해 아래의 방정식을 도

출하였다.


 (19)

결과적으로,  0.71의 경우 정체점의 열전달률은 

다음과 같이 표현된다.

 


  (20)

2.1.3 1959년 van Driest의 경험식 기반 비행체  

   공력가열 모델

1959년 van Driest는 2차원 실린더 형상과 3차원 

반구 형상에 대해 정체점 열전달을 계산하였으며, 에

너지 방정식의 해에 변수 Prandtl 수를 포함하도록 

Crocco[20] 분석을 확장했다. 

Crocco의 절차에 따라 독립 변수 와 는 먼저 

  와   를 이용하여 와 에 대해 변환

한다. 식 (1), (2), (3)에서 를 제거하면 아래와 같이 

표현된다.



 
  


 




 
    (21)








 



     



 



 


 


 


 

(22)
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여기서   로 정의된다.   와 

  조건을 이용하여 방정식을 단순화시키면, 엔탈피 

는 만의 함수로 표현되며, 이상 기체 조건에서 밀

도는 온도와 반비례한다. 또한     이

기 때문에, Crocco는 경계 조건 →일 때 →∞로 

하여 식 (21)과 (22)를 무차원 형태로 표현하게 되면 

아래의 두 식으로 표현될 수 있다. 


″     (23)


′ 

′
 

′ 
′   




(24)

첨자 는 경계층의 끝단 조건을 나타내며, ‘은 에 

대한 미분을 의미한다.

운동량 방정식 식 (23)은 비선형으로 표현되어 해

를 구하기는 어렵지만, 에너지 방정식 (24)는 선형 

방정식이어서 ′는 의 함수로 쉽게 구할 수 

있다.



′
 exp









 












′








exp








 




(25)

운동량 방정식으로 전단 분포를 계산 가능하다고 

가정할 때   는 아래로 표현된다. 

   

′
  




 (26)

여기서 S(u*)와 R(u*)은 각각 다음과 같다. 

  



∙exp









 


 (27)

  



∙exp









 





exp









 




(28)

단위 면적당 경계층으로의 열전달률은 (5)를 (26)으

로 치환하면 다음 식으로 표현된다.

  









  




  



 (29)

 



 





  




 




 (30)

식 (30)은 식 (31), (32)를 사용하여 최종적으로 아

래와 같이 표현된다.

 




(31)

    




(32)

     (33)

정체점 근처에서 실린더 표면의 열전달 계수 는 

Squire[21]에 의해 식 (32)로부터 에너지 방정식과 

Homann[22]의 운동량 방정식을 동시에 고려하여 

계산되었다. 반구 표면에 대한 열전달 계수 에 대

해서도 Sibulkin[23]은 Homann의 결과를 사용하고, 

Squire의 방법에 따라 계산되었다.

얻어진 방정식들을 국소적인 문제로 제한할 때, 초

음속 유동에 대한 근사적인 열전달 계산이 가능하게 

된다. 정체점에 관한 문제로 고려하기 위해 유체 특

성 , , , 및 를 정체 온도  에 대해 적용한다. 

따라서 식 (33)과 실린더 표면 및 반구 표면의 열전

달 계수는 각각 아래 식으로 표현될 수 있다.

 ∞∞
  (34)

  
 



∞
∞ 

 



 

 

∞
 



∞
 



(35)

  
 



∞
∞ 

 



 

 

∞
 



∞
 



(36)

여기서 D는 표면의 곡률 직경을 나타낸다. 속도구배 

    에서 는 정체점으로부터 표면 위치

를 뜻한다. ∞와 무차원수 는 수직 충격파 

방정식을 통해서 아래 식과 같이 표현된다.

∞


∞

 

∞
 






∞

 

∞
  







(37)













∞


∞
  





∞

 

∞
  





 












(38)

2.2 전산유체역학 모델

FLUENT는 비선형 편미분 방정식인 Navier-Stokes- 

Fourier 방정식을 FVM(Finite Volume Method) 방법

으로 이산화하여 대수 방정식으로 변환하고 이를 수

치 기법을 사용하여 열유동 문제를 해석한다. Navier- 

Stokes-Fourier 방정식을 해석적 해가 아닌 근사적인 

수치 해를 구하는 방식이지만, 실제 실험을 수행하여 

얻은 정량적 정성적 데이터들과 비교하여 많은 공학 

문제들에 대해 검증되었다. 
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본 연구에서는 비행체 표면에 발생하는 공력가열 

현상을 해석하기 위해 압축성 Reynolds-Averaged 

Navier-Stokes (RANS) 방정식에 관한 CFD 기법을 사

용하였다. RANS 기법은 유동 해석 시 유동의 주요 

특성을 구하기 위해 Navier-Stokes-Fourier 방정식을 

시간에 대해 평균을 취하여 평균적인 값에 관한 편

미분 방정식을 도출하여 수치기법으로 해석한다. 이

로 인해 RANS 방정식은 난류 효과를 반영하는 추가

적인 항이 존재한다[6].

질량 보존 방정식은 아래 식과 같이 표현된다. 




∇⋅ ∇⋅ (39)

여기서 는 밀도, 는 속도, 는 질량 확산 항을 나

타낸다. 그리고 운동량 보존 방정식은 아래 식과 같

이 표현된다.




∇⋅∇∇⋅ (40)

여기서 는 정압, 는 점성 전단응력 텐서, 는 난류 

항을 나타낸다. 마지막으로 에너지 보존 방정식은 아

래 식과 같이 표현된다.




∇⋅ ∇⋅∇ (41)

여기서 는 엔탈피, 는 온도, 는 열전도도, 는 

난류에 의한 전도도, 는 복사열전달 등의 추가적 

열에 관련된 항을 나타낸다. 

주요 수치 기법으로 밀도 기반, 내제 시간 전진법, 

2차 풍상 공간 차분법을 적용하였다. 플럭스 계산 기

법으로는 Riemann 근사해법에 기초한 Roe 기법을 

적용하였다.

난류모델은 고속 기체에 관련된 항공 및 유체기계 

분야에서 가장 널리 채택되고 있는 Menter의 SST 

(Shear Stress Transport) 모델을 사용하였다. 모

델은 전반적인 유동 영역에서 높은 수렴도를 보여주

지만, 벽면 근처에서의 계산 정확도가 낮아 추가적인 

Near Wall Treatment가 필요하다. 또한, 기존  

모델은 벽면 근처에서 높은 정확도를 보이지만 경계 

조건에 대한 민감도 지나치게 높아 외부 자유류 영

역에서의 수렴도가 매우 낮다. 

SST 모델은 모델과 모델을 결합하여 두 

모델의 단점을 보강한 모델이다. 벽면 근처에서는 

모델을 적용하여 압력구배가 있는 경계층 유동

의 계산 정확도를 높이고, 그 이외의 자유류 영역에

서는 모델을 사용하여 계산 수렴도를 높였다[24].

2.3 3차원 공력가열 비행체 모델

본 연구에서 사용된 무인 전투기 모델은 General 

Dynamics의 F-16 전투기이다. Fig. 3은 CFD 해석에 

Fig. 3. Grid generation of F-16 fighter

사용된 표면격자와 전체 Far-field를 나타낸다. 모델 

설계는 3차원 상용 CAD 프로그램인 CATIA를 이용

하였다. 항공기의 동체축 길이 D를 기준으로 하여 세

로 5D, 가로 7D의 타원형 공간격자를 제작하였다. 사

용된 총 격자수는 약 150만개이다. 외부 자유류는 공

력가열 현상이 강하게 발생하는 초음속 해석조건을 

부여하였으며, 고도 20,000 ft에서 마하수 1부터 3까

지 해석하였다. 자유표면 경계조건으로는 Pressure- 

far-field를 사용하였다. 온도와 압력 등 자유류의 물

리량은 해당고도에서의 1976 US 표준 대기모델을 사

용하였으며, 그 값은 각각 248.5 K, 46563.3 Pa이다.

Ⅲ. 공력가열 모델 검증 및 결과

본 연구에서는 항공기의 표면 온도 예측을 위해 

공력가열 발생 알고리즘을 분석한 후, 반실험 기반의 

경험식을 조사하여 In-house 코드를 개발하였다. 

Figure 4는 공력가열 계산을 위한 코드의 알고리즘

을 나타낸다. 우선 고도와 마하수, 형상의 반지름을 

입력값으로 하여 해당 고도에서의 압력, 밀도, 온도, 

음속 등 기본 물리값을 계산한다. 다음으로 충격파 

후의 물리값들을 계산한다. 최종적으로 앞전의 벽면

온도, 정체점온도, 열유속, 열유속계수를 산출한다. 

In-house 코드의 결과 값과 FLUENT와 MUSES 코드

의 예측 값을 비교, 검증하였다.
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Fig. 4. Algorithm of in-house code

3.1 전산유체역학 기법을 이용한 해석결과 

와의 비교 및 검증

Figure 5는 FLUENT를 이용한 공력가열 계산 결과

의 한 예를 보여준다. 고도 20,000ft, 마하 1.6에서 온

도 유동장을 나타낸다. 공력가열이 발생하여 Leading 

 Fig. 5. Temperature contours using FLUENT  

    (Mach 1.6 at altitude of 20,000 ft)

Edge와 Nose에서 온도가 상승함을 확인할 수 있으

며, 초음속 영역에서 발생하는 충격파의 존재도 확인

이 가능하다. 또한 경험식과 달리 Navier-Stokes- 

Fourier 방정식을 계산하는 FLUENT에서는 압력장과 

속도장 등의 모든 물리량이 산출되어 해석과정에서 

물리적 오류가 발생하지 않았는지 확인할 수 있다.

Figure 6은 Fig. 4의 알고리즘 과정을 수행한 In- 

house 계산 결과와 FLUENT의 해석결과와의 비교를 

Fig. 6. Comparison of FLUENT and in-house codes
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나타낸다. Leading Edge와 Nose에서의 각각 벽면 온

도와 정체점 온도를 비교하였다. 각 그림에서 Open 

Symbol은 FLUENT의 해석 결과를 나타내고, Closed 

Symbol은 In-house 계산 결과를 나타낸다. In-house 

코드 결과는 상용 CFD SW의 결과와 유사한 경향성

을 나타내었으며, 모든 결과에서 오차는 1% 이내로 

나타났다. 

정체점에 관해서는 간단한 상관관계를 이용하여도 

Navier-Stokes-Fourier 방정식 전체를 계산하는 것과 

유사한 결과를 획득할 수 있음을 보여준다. 적외선 신

호 분석 등 최고 온도가 나타나는 정체점에 관한 문

제를 집중적으로 다루는 경우에는 시간 측면에 있어 

높은 효율을 보이는 경험식 기반 코드가 유리함을 알 

수 있다. 또한, 공력가열과 관련된 기존 코드들은 주

로 극초음속 로켓 또는 재진입 비행체에 초점을 맞추

어 개발되었다. 초음속 영역의 전투기에 관한 해석에 

적용하여 초음속 전투기의 기초 설계단계에 활용할 

수 있다. 하지만 마하수 20 등 심한 화학반응이 고려

되어야 하는 경우에는 적용이 어려운 한계점이 있다.  

3.2 적외선 신호 분석 SW와의 비교 검증

MUSES는 적외선 신호 분석용 상용 SW이다. 해당 

SW에서는 적외선 신호 계산에 앞서 비행체 표면의 공

력가열을 계산하기 위해 경험식을 사용한다. MUSES는 

1959년 van Driest가 유도한 경험식을 기반으로 공력

가열 계산 과정이 구현되어있다. 따라서 In-house 코

드와 동일한 해석을 진행한 후, 계산 결과를 해당 SW

를 비교해 보았다. MUSES는 표면의 위치를 지정하는 

방식으로 특정 부분에 대한 공력가열을 계산한다.

Figure 7은 고도 20,000ft, 비행 마하수 1.6에서의 

MUSES를 이용한 공력가열 계산 예를 보여준다. 

Leading Edge와 Nose 부근에서 공력가열이 집중적

으로 발생하여 온도가 상승함을 확인할 수 있다. 결

과적으로 경험식을 기반으로 한 상용 SW에서 공력

가열을 구현하는 방식을 가시적으로 확인하였다. 

Fig. 7. Temperature contours using MUSES

    (Mach 1.6 at altitude of 20,000 ft)

Fig. 8. Comparison of MUSES and in-house 

codes at nose

Figure 8과 9에 Leading Edge와 Nose에 대한 

In-house 코드 계산 결과와 MUSES 해석결과를 비교

하였다. Fig. 8의 (a)-(d)에서 Leading edge에서의 벽
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면 온도, 정체점 온도, 열유속계수, 열유속을 비교하

였다. 온도의 경우 모든 마하수에서 일치하며, 열유

속계수와 열유속의 경우 마하수 2.4 이후 약간의 차

이가 나타났다.

Fig. 9. Comparison of MUSES and in-house 

codes at leading edge

Figure 9에서는 Nose에 대한 결과를 나타낸다. In- 

house 코드 결과는 적외선 신호 분석용 상용 SW의 

결과와 유사한 경향성을 나타내었으며, 모든 결과에서 

오차는 5% 이내로 나타났다. MUSES와 In-house 코

드 모두 경험식을 기반으로 개발되었지만, 오차가 발

생하는 이유는 회복계수나 동점성 계수 등을 산정하

는 과정에서 차이가 있기 때문으로 추측된다. 또한, 

오차가 포함된 벽면 온도와 정체점 온도 결과 값을 

바탕으로 열유속계수와 열유속이 계산되기 때문에 열

유속계수와 열유속의 값이 벽면 온도와 정체점 온도 

값보다 더 높은 오차를 발생시키는 것으로 판단된다.

3.3 경험식 활용 여타 예

앞서 설명된 경험식들을 이용하여 실제 항공기 개

발단계에서 필요한 환경시험[25] 등 열적 특성이 중요

한 예측을 수행할 수 있다. 캘리포니아 주의 Dryden 

Flight Research Center(DFRC)에서는 1961년 고속 항

공기에 대한 비행 연구를 진행하는데[12] 공력가열 

경험식을 사용하였다. 비행 및 실험 연구를 수행하기 

위해 표면 온도와 열적 특성을 예측하는 업무가 선

행적으로 수행되는데, 이를 진행하기 위해 TPATH라

는 공력가열 계산 프로그램을 개발하였다. 이 프로그

램은 원래 X-15 연구용 비행기의 비행 안전 및 연구

를 위한 공력가열을 예측하기 위해 개발되었지만, 이

후 YF-12, SR-71 실험 및 Hyper-X를 포함하여 DFRC

에서 비행하는 모든 고속 비행기의 표면온도와 가열 

속도를 예측에 사용되었다. 

Figure 10은 DFRC에서 X-15 비행 실험[12]을 통해 

측정된 벽면 온도와 본 논문에서 수행된 In-house 

코드를 이용한 벽면 온도 예측값의 결과를 나타낸다. 

해당 실험은 마하수 1~3의 속도로 고도 40,000~ 

80,000 ft에서 수행되었으며, 0초부터 400초 사이의 

비행기록을 40초 간격으로 나눠 해석 지점을 정하였

다. 구체적인 정보는 참고문헌[12]에 제시되어 있다. 

Fig. 10. Comparison of test result and in-house 

code for X-15 flight
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Fig. 11. Comparison of test result and in-house 

code for Douglas D-558-Ⅱ flight

미국 항공 자문위원회(National Advisory Committee 

of Aeronautics; NACA)에서는 캘리포니아 주 에드워즈 

공군 기지의 NACA 고속 비행 연구소에서 Douglas 

D-558-II 비행체를 활용하여 비행연구를 진행하였다

[26]. 최대 1.89의 마하수와 약 77,000 ft의 고도에서 

공력가열에 의한 표면온도를 측정하였다. 측정된 온

도의 값을 이용하여 구조적 강도의 적절성을 판단하

였다. 해당 실험에 대한 구체적인 정보는 참고문헌 

[26]에 제시되어 있다. 

Figure 11은 NACA에서 Douglas D-558-II 비행 실

험을 통해 측정 된 벽면 온도와 본 논문에서 수행된 

예측값을 나타낸다. 해당 실험에서는 마하수 0.5~1.89

의 속도로 고도 30,000~70,000 ft를 비행하며, 0초부터 

300초 사이의 비행 기록 중 40초 간격으로 나눠 해

석 지점을 정하였다.  

두 결과 모두 시간에 따른 온도 변화가 실제 비행 

시험결과에 매우 근접하는 것을 알 수 있다. 이처럼 

공력가열을 계산하기 위한 경험식들은 고공 비행체

의 열적 환경과 적외선 신호 예측 목적으로 실제 연

구와 개발단계에서도 다양하게 사용되고 있다.

Ⅳ. 결  론

본 연구에서는 항공기 생존성에 관련된 적외선 신

호 분석 목적으로 항공기의 고속비행에서 발생하는 

공력가열을 예측하기 위한 경험식들을 분석하고 전

산코드를 개발하였다. 대표적으로 Beckwith, Fay 및 

Riddell, van Driest의 경험식들을 고려하였다. 경험

식 중 van Driest의 경험식을 근간으로 In-house 코

드를 작성하였으며, Navier-Stokes-Fourier 기반의 

CFD 상용 코드인 FLUENT와 경험식 기반의 적외선 

신호 분석 상용 코드인 MUSES와 비교하였다. 

먼저 Beckwith, Fay 및 Riddell, van Driest 경험식

들의 차이점을 분석하였다. 다음으로 CFD 기반의 

FLUENT 코드 결과와 비교하여, 벽면 온도, 정체점 

온도에서의 오차는 1% 이내로 매우 낮음을 확인하였

다. 적외선 신호 분석용 MUSES SW와의 비교에서도 

벽면 온도, 정체점 온도, 열유속 계수, 열유속의 오차

율이 5% 이내로 매우 일치하였다. 일부 오차가 발생

하는 이유는 회복계수나 동점성 계수 등을 산정하는 

과정에서 차이가 있기 때문으로 추측된다.

본 논문에서 사용된 경험식에도 한계점이 존재한

다. 우선 마하수 20 이상 등 심한 화학반응이 고려되

어야 하는 극초음속 유동에 대해서는 적용이 어렵다. 

또한 평형 상태의 완전 기체를 가정한 경우에 주로 

사용되며, 정체점 외의 지점에서는 사용이 제한적이

다. 하지만 CFD 기반의 FLUENT와 적외선 신호 분

석용 MUSES 코드와 비교해 본 결과, 계산 가능한 

가정 범위 내에서는 정량적으로 낮은 오차와 정성적

으로 매우 유사한 결과를 보여주었다. 

후  기

본 연구는 엘아이지넥스원(주)에서 지원하는 용역과

제의 일환으로 수행되었습니다.
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